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Campanha da ANIMAL Contra as Touradas em Portugal 


Tourada, Não! Abolição! 


Conheça o Horror e a Perversão das Touradas em 
www.Animal.org.pt. 


Seja parte da Mudança. Junte-se à ANIMAL! 


Torne-se sócia/o da ANIMAL e apoie a organização na defesa dos direitos dos animais. Inscreva-se através de 
socios(Danimal.org.pt. 


Junte-se ao Grupo de Activismo da ANIMAL. Inscreva-se enviando um e-mail em branco para 


activismo animal-subscribe()yahoogroups.com. 


Para mais informações, por favor contacte a ANIMAL através do e-mail info(danimal.org.pt ou visite o site www.animal.org.pt. 
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WELCOME TO THE EXTRAORDINARY REALM OF 
“SPACE TRAVELLERS!” 


Space Travellers has contacts around the globe - and out into the universe - which make it possible for you to go 
back stage of the greatest star-filled production in the history of man-kind. The stage, normally reserved for 
professionals and scientists, is set and the spotlight is on you! What will your adventure be? A walk in space? A week 
in orbit? Or are you a hardcore performer... rocketing up to the International Space Station to rub elbows with the 
stars? The choice is yours! 


Around the globe, whether it's Europe, Russia, South America, Japan, or in the United States, adventurous and 

curious humans are thirsty for a new kind of excitement. Are you the type to journey into the universe via an 

observatory in the Atacama Desert, or how about a jaunt in a Russian MiG - 31 fighter jet... out to the “Edge of 

Space?” Experience weightlessness with a group of friends in a parabola flight, or plan the trip you've dreamed of 

since you were a small child, standing under a vast, dark dome filled with stars so bright you were sure you could 

just reach out... farther..a little farther... until you touch the sky. Take off on a flight of your own... whatever your 
pleasure; we can meet your wants, needs, dreams and desires! 


lf it's the business of space travel you are interested in, we are experts in the field of 
promotion and booking. We can organize space-oriented events and fairs, from 
astronomy to flight experiences, and even space travel. Your participants and clients 
will be astonished when they find out what adventures await them! We have the 
products and services you need, and we can customize your logos and art work 
around our “12th Floor Adventures.” Market yourself world-wide with our marketing 
concepts. 


Space Travellers can offer you all of the products and promotional items you need, so 
that your presentation to the public is professional and exciting. We are space experts 
and we put our knowledge to work for you. We've done all of the research for you. In 
addition, we can handle all of your publicity for you: press releases professionally 
composed with your audience in mind, articles suitable for magazines and 
newspapers, and testimonials from our satisfied customer who have experienced 
space travel, flight experiences, and who have gained first-hand knowledge of 
astronomical sciences. 





We will work with you step-by-step to ensure your success and customer satisfaction. Give us the opportunity to 
become your partner in space travel. 


Those who came before us made certain that this country rode the first waves of the industrial revolution, the first 
waves of modern invention and the first wave of nuclear power. And this generation does not intend to founder in 
the backwash of the coming age of space. We mean to be part of it - we mean to lead it. - John F. Kennedy 


A Space Travellers oferece uma variada gama de actividades relacionadas com a aventura espacial desde programas orbitais 
e suborbitais, voos em caças a jacto, programas de voo de gravidade zero, treino de cosmonauta, e vários programas de 
visitas a centros espaciais. 


Para mais informações visite 


http://www.space-travellers.com/ 


Space Travellers & is the 
European liaison of the 





PACE 


FRONTIER 
FOUNDATION 





Advancing 
NewSpace 
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Obituário 
Pavel Romanovich Popovich 


Pavel Romanovich Popovich participou na primeira missão espacial 
conjunta quando o veículo que tripulava, a Vostok-4, foi lançado para 
a órbita terrestre a 12 de Agosto de 1962, um dia após o lançamento da 
Vostok-3 tripulada pelo cosmonauta Andrian Grigorievich Nikolayev. 
Popovich e Nikolayev passaram a cerca de 9 km um do outro durante a 
missão conjunta. As duas missões estabeleceram recordes de 
permanência no espaço até então, com Nikolayev a passar quase 4 dias 
em órbita. Popovich poderia ter alargado a sua permanência mas um 
descuido nas comunicações por parte do cosmonauta, que erradamente 
utilizou a frase “observando trovoadas desde órbita,” um código para o 
enjoo espacial. Apesar de Popovich ter tentado corrigir, os 
controladores da missão Insistiram no seu regresso, como planeado, na 
49º órbita. A missão Vostok-4 teve uma duração de 2 dias 22 horas e 
57 minutos, com Pavel Popovich a tornar-se no 6º ser humano e no 4º 
cosmonauta soviético a levar a cabo uma missão espacial orbital 


Popovich levou a cabo uma segunda missão espacial em Julho de 1974 
como comandante da Soyuz-14, que acoplou com a estação espacial 
Salyut-3. A Salyut-3 foi de facto a primeira estação espacial militar 
Almaz e foi desenvolvida pela organização dirigida por Vladimir 
Chelomei, desenhador do foguetão Proton. Popovich e o Engenheiro 
de Voo Yuri Petrovich Artyukhin passaram 16 dias no espaço a levar a 
cabo observações militares de alvos na Terra, e a conduzir 
experiências médicas. A missão Soyuz-14 teve uma duração de 15 dias 
17 horas 30 minutos e 28 segundos, tornando-se no 21º ser humano e 
no 6º cosmonauta soviético a levar a cabo duas missões espaciais 
orbitais. No total acumulou 18 dias 16 horas 27 minutos e 28 segundos 


de experiência em voo espacial 


Pavel Romanovich Popovich 
S de Outibro de:1990=90 de Setembro de 2009 Pavel Popovich nasceu a 5 de Outubro de 1930 em Uzin, uma cidade 


perto de Kiev, Ucrânia. Trabalhou numa fábrica enquanto terminava 
os seus estudos, conseguindo depois a entrada para o Instituto Politécnico Industrial de Magnitogorsk, onde teve de superar uma 
barreira linguística (Popovich cresceu a falar ucraniano, e não russo) e graduou-se como um Técnico de Edifícios. 





Mas enquanto permaneceu na escola de comércio também ingressou num 
aeroclube, tornando-se piloto em Setembro de 1951, e a sua nova paixão 
pelo voo levou-o a ingressar da força aérea. Frequentou a Escola Superior 
da Força Aérea de Estalinegrado entre 1951 e 1952, e depois a Escola 
Superior da Força Aérea de Kacha, formando-se em Dezembro de 1954. 


Popovich passou três anos como piloto de MiG-15, M1G-17 e M1G-19 com 
o 235º Regimento Aéreo, 336º Divisão Aérea, 22º Exército do Ar do distrito 
militar do Sul. Em 1958 transferiu-se para o 234º Regimento do Ar, 9º 
Divisão Aérea na Base Aérea de Kubinka, perto de Moscovo. 


Popovich foi o primeiro jovem piloto a ingressar na equipa de cosmonautas 
em Março de 1960, e serviu como “recepcionista” não oficial dos outros 
elementos do grupo. A sua personalidade jovial e amor pelo canto tornou-o 
popular. Também foi um dos finalistas para o primeiro voo espacial que foi 
posteriormente levado a cabo por Gagarin. Popovich serviu como operador 
de comunicações para o lançamento de Gagarin. 


Após a missão da Vostok-4, Popovich tornou-se Comandante do Corpo de 
Cosmonautas entre Agosto de 1964 e Junho de 1966, depois foi 
Comandante do 2º Esquadrão (programas militares) dentro da alargada 
equipa de cosmonautas. Nesta posição dirigiu o grupo de treino para os 
programas 7K-VI e Soyuz-VI. Quando estes programas se depararam com adiamentos (e posteriormente foram cancelados), 
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Popovich foi transferido para o programa orbital lunar L-3, e entre Novembro de 1966 até à Primavera de 1969 treino como 
Comandante para uma possível missão em torno da Lua com os cosmonautas Vitali Ivanovich Sevastyanov, em primeiro lugar, e 
depois com Georgi Mikhailovich Grechko. Enquanto estava envolvido no programa, Popovich formou-se na Academia de 
Engenharia da Força Aérea de Zhukovsky em 1968. 


Quando o programa lunar foi adiado, Popovich regressou aos programas militares como líder do grupo de cosmonautas que 
estavam em treinos para as missões na estação espacial Almaz. Em Setembro de 1972 Popovich foi nomeado para comandar a 
primeira missão Soyuz-Almaz, Salyut-2. Lançada em Abril de 1973, a Salyut-2 sofreu problemas de propulsão antes da 
tripulação poder ser lançada. 


Iniciando em Dezembro de 1972, Popovich foi responsável pelo 1º Directorado no Centro Gagarim, responsável pelas missões 
Salyut e Almaz. Finalizou o trabalho na sua formação de Ciências Técnicas (1977), e em Janeiro de 1978 tornou-se Director do 
Centro de Treino de Cosmonautas Yuri Gagarin, responsável pelo apoio científico e teste, um posto de manteve até Dezembro de 
1989. Também teve um papel no desenvolvimento do vaivém espacial soviético Buran. 


O Major General Popovich deixou o centro em 1990 para se tornar Director do Centro de Pesquisa e de Ciência da União 
“ATUSagroresource” em Moscovo. 


Pavel Popovich também escreveu vários livros, incluindo uma biografia intitulada “Descolagem na Manhã” (1974); uma 
biografia de Yuri Gagarm “Não Poderia Ter Sido de Outra Maneira” (1980); “Ensaios no Espaço e na Terra” (1982) e “A 
Estrada Sem Fim Para o Espaço” (1985). Estava activo na política ucraniana como deputado no Soviete Supremo daquela 
república. 


Pavel Popovich faleceu aos 78 anos de idade a 29 de Setembro de 2009. 


Nikolai Stepanovich Porvatkin 


O engenheiro Nikolai Porvatkin foi um doa 12 candidatos seleccionados na equipa de cosmonautas militares em 12 de Abril de 
1967. Ele, juntamente com os candidatos Vladimir Borisovich Alekseyev e Mikhail Nikolasevich Burdayev formaram um 
subgrupo nessa selecção: todos eram militares cientistas provenientes 
do NIH-2, um instituto de investigação para as forças de defesa aérea, 
que se esperava levassem a cabo missões espaciais no avião de 
reconhecimento 7K-VI bem como nas estações espaciais militares 
Zvezda e Almaz. 


Porvatkin completou o tremmo básico de cosmonauta em Agosto de 
1969 e juntou-se ao grupo Almaz. Na mesma altura trabalhou na 
equipa de controlo de voo. 


Em 1976  Porvatkn foi 
nomeado para uma tripulação 
Almaz com o Comandante 
Gennady Vasihevich 
Sarafanov, mas nunca voou no 
espaço. Foi transferido para 
tarefas a tempo inteiro no 
centro de controlo de voo a 20 
de Abril de 1983. 


Nikolai Porvatkin nasceu a 15 
de Abril de 1932, na vila de 
Vozdvizhenka, Distrito de 
Krazavsky — Região de 
Saratov, Rússia. Frequentou a 
Escola Superior Técnica da 
Força Aérea de Serpuhov, 
formando-se em 1952, e 
depois serviu por três anos 
como engenheiro nas forças de defesa aérea. 


Nikolai Stepanovich Porvatkin' Em 1955 ingressou na Academia de Engenharia da Força Aérea de 
15 de Abril de 1932 — 28 de Setembro de 2009 Zhukovsky, e após a sua graduação em 1960 serviu com um esquadrão 





' Fotografia gentilmente cedida por Y ves Dejardin. 
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de defesa aérea. Juntou-se à equipa do NII-2 em Kalimim (agora Tver), Região de Moscovo, em 1962. Obteve o seu grau de 
ciências técnicas em 1968 pelos trabalhos levados a cabo no NII-2. 


Porvatkin tornou-se oficial na reserva em 1988, ingressando o departamento de orientação de veículos espaciais da NPO 


Energiya. Trabalhou ainda no centro de controlo de voo. 


Nikolai Porvatkin faleceu a 28 de Setembro de 2009 na Cidade das Estrelas. 





Fernando Caldeiro 


12 de Junho de 1958 — 3 de Outubro de 2009 





nomeado para o ramo da estação espacial do Corpo de 
Astronautas onde trabalhou | nos sistemas 
ISS Environmental Controls and Life Support Systems e dos 
módulos europeus. Nesta função estava envolvido em todos os 
aspectos do desenho e revisões de fabrico do MPLM, Node 2, 
Columbus e (Cupola, bem como na verificação dos 
equipamentos a bordo. Os trabalhos levados a cabo incluíam a 
elaboração de procedimentos de voo e de manutenção. 


Entre Junho de 2005 e Dezembro de 2006 Caldeiro serviu no 
desenvolvimento e teste do software para o Shuttle Avionics 
Integration Laboratory, inclundo o desenho, 
verificação de todos os procedimentos de voo. Em Janeiro de 
2006 Caldeiro foi renomeado para o programa WB-57 High 
Altitude Research Program na Flight Crew Operations, 
Aircraft Operations Division (AOD) em Ellington Held, onde 
dirigiu a Integração e operação de experiências atmosféricas a 
grande altitude transportadas a bordo do avião WB-57 da 


NASA. 


Fernando Caldeiro faleceu a 3 de Outubro de 2009 após uma 


luta de dois anos e meio com um tumor cerebral. 
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Fernando Caldeiro 


O Engenheiro Fernando Caldeiro foi um dos 35 candidatos a 
astronauta seleccionados pela NASA a 1 de Maio de 1996. Em Agosto 
desse mesmo ano, Caldeiro apresentou-se no Centro Espacial Johnson, 
Houston — Texas, para iniciar o seu treino e avaliação que o qualificou 
como futuro membro de uma tripulação do vaivém espacial ou de uma 
tripulação de uma expedição a bordo da estação espacial internacional. 


Fernando Caldeiro nasceu a 12 de Junho de 1958 em Buenos Ayres, 
Argentina. Formou-se na Escola Secundária de W. C. Bryant, Long 
Island City — Nova Iorque, em 1976 e depois frequentou a 
Universidade do Arizona, onde recebeu um bacharelato em 
Engenharia Mecânica em 1984. Em 1995 recebeu um mestrado em 
Engenharia de Gestão pela Universidade Central da Florida. 


Em 1985 caldeiro começou a trabalhar para a Rockwell Corporation, 
Downey — Califórnia, como director de testes para o programa do 
bombardeiro B-1B. Quando esse programa terminou com a entrega do 
centésimo veículo, Caldeiro foi transferido pela Rockwell 
International para o Centro Espacial Kennedy em 1988 para servir 
como especialista nos sistemas dos motores principais do vaivém 
espacial. 


Ingressou na NASA em 1991 como especialista em sistemas de 
propulsão e sistema criogénicos no departamento de segurança e de 
missão, estabelecido no Centro Espacial Kennedy. Em 1997 foi 


do 
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Oian Xuesen (Tsien Hsue-shen) 


O pai do programa espacial chinês, Qian Xuesen (também conhecido por 
Tsien Hsue-shen), morreu aos 98 anos de idade, anunciou a agência de 
notícias chinesa Xinhua. 


Tendo por base as ideias de Xuesen, em 1956 o então governo chinês 
delineou de um comité industrial da aviação que mais tarde se tornou na 
principal organização para os programas espacial e de mísseis. Sobre a 
orientação de Qian Xuesen a China levou a cabo os seus planos para o 
desenvolvimento da tecnologia de foguetões e dos aviões a jacto, tendo 
também tido um papel importante no desenvolvimento do primeiro 
satélite artificial da China, o Dong Fanf Hong-1, a 24 de Abril de 1970. 


Numa das legendárias histórias de Qian Xuesen, conta-se que uma das 
equipas de um projecto de mísseis se deparou com falhas sucessivas 
durante os testes com o motor nos anos 50. Os membros dessa equipa 
não conseguiam determinar o que estava mal e decidiram pedir o 
conselho de Xuesen. Num encontro, o especialista percorria a sala 
calmamente, escutando a opinião de todos e colocando-lhes perguntas 
durante algum tempo. Ele depois aconselhou a equipa de que eles 
deveriam ter em conta as altas vibrações enquanto o motor estava a 
funcionar. Qian estava certo e em Junho de 1964 a China criava os seus 
primeiros mísseis de curto e médio alcance, iniciando assim o 
desenvolvimento do primeiro sistema de mísseis nucleares defensivos da 


di, 

E 
XINHUA RS 
Durante o projecto para o desenvolvimento do primeiro satélite artificial 
da China, enquanto que todos não tinham a certeza de que o satélite iria 
funcionar como previsto devido á limitação ao nível das instalações de ensaio antes do lançamento, Qian pesquisou inúmeras 
folhas e papéis tendo escrito posteriormente, “Na minha opinião, o satélite funcionará.” 





A 24 de Abril de 1970 era colocado em órbita o primeiro satélite artificial da China. 


Com um conhecimento profundo da sua profissão e um vasto conhecimento noutras áreas, Qian Xuesen era membro da 
Academia de Ciências da China e da Academia Chinesa de Engenharia, tendo-se formado pela Universidade de Shanghai Jiao 
Tong em 1934. Em Agosto de 1935 prosseguiu os seus estudos no Instituto de Tecnologia de Massachusetts e mais tarde estudou 
Engenharia de Aviação no Instituto de Tecnologia da Califórnia *Caltech” (1936). Em 1939 recebe o seu doutoramento em 
Aviação e Matemática. 


Em 1943, e juntamente com dois outros especialistas do grupo de foguetões do Caltech, escreveram o primeiro documento que 
utilizou o nome de Laboratório de Propulsão a Jacto (Jet Propulsion Laboratory), no qual proponham o desenvolvimento de 
mísseis em resposta ao desenvolvimento das V-2 alemãs. Este projecto originou no Private-A que voaria em 1944 e mais tarde 
aos projectos do Corporal e WAC-Corporal. 


Durante o período da Segunda Guerra Mundial, Qian Xuesen 
foi dos muitos cientistas que participou no Projecto Manhattan 
para o desenvolvimento de uma bomba atómica. 


Após a Segunda Guerra Mundial trabalhou sobre as ordens de 
von Karman como consultor para a Força Aérea do Exército 
dos Estados Unidos, tendo sido dado posteriormente a patente 
assimilada a Coronel. Qian Xuesen e von Karman seriam 
enviados para a Alemanha para investigar os progressos da 
pesquisa sobre aerodinâmica nos tempos da guerra. Qian 
Xuesen investigou as instalações alemãs e entrevistou 
inúmeros cientistas alemães entre os quais Wernher von Braun 
e Rudolph Hermann. Durante este período Qian Xuesen 
trabalhou no desenho de um avião espacial intercontinental e o 
seu trabalho inspiraria ao desenvolvimento do X-20 Dyna 
Soar que mais tarde levaria ao desenvolvimento do vaivém 
espacial. 
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Em 1947, com 36 anos de idade, Qian Xuesen já leccionava no Instituto de Tecnologia de Massachusetts. Foi por esta altura que 
o Quomitang convidou Qien Xuesen para regressar à China, mas este não aceitou. Qien Xuesen somente regressaria após a 
fundação da nova China. 


Porém, o caminho de Qian Xuesen não foi fácil. Os documentos históricos mostram de durante o período do McCartismo nos 
Estados Unidos, nos anos 50, foram feitas alegações sobre o seu comunismo, correndo acusações de que Qien Xuesen passara 
informação secreta acerca do governo norte-americano. Qien Xuesen foi preso durante 15 dias, seguido de um período de prisão 
domuiciliária por cinco anos sempre sobre vigilância do FBI. 


Em Junho de 1955 uma carta de Qian Xuesen conseguiu chegar às mãos de Zhou Enlai, que levaram a negociações entre a China 
e os Estados Unidos para a sua libertação, sendo trocado por pilotos norte-americanos abatidos durante a Guerra da Coreia. 
Pouco depois, Qian Xuesen chegava à China em Setembro de 1955. 


Qian Xuesen nasceu em Hangzhou, capital da província de Zhejiang, a 11 de Dezembro de 1911. Faleceu a 31 de Outubro de 
2009, em Pequim. 


O asteróide 3763 Qian Xuesen recebeu o seu nome em sua honra 


a 


a WA 
e 
4 Í 





F. 
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A missão da Solar Probe Plus 


Em Órbita — Vol.8 - N.º 94/ Outubro de 2009 





À missão Solar Probe Plus (SPP) será uma missão histórica 
e extraordinária, levando a cabo a exploração do que é 
indiscutivelmente a última região do Sistema Solar que será 
visitada por uma sonda espacial, a atmosfera exterior do Sol 
ou corona à medida que se estende para o espaço. 


A SPP irá sondar de forma repetida o ambiente perto do 
Sol, revolucionando assim o nosso conhecimento e 
compreensão do calor coronal e da região e evolução do 
vento solar, além de responder a questões críticas no campo 
da heliofísica que têm sido classificadas como prioritárias 
ao longo de várias décadas. Além do mais, ao levar a cabo 
medições directas da região onde são energezidadas ao mais 
perigosas partículas energéticas solares, a SPP irá fazer uma 
contribuição fundamental para a nossa capacidade de 
caracterizar e prever o ambiente de radiação no qual irão 
trabalhar e viver os futuros exploradores espaciais. 


A nossa primeira visita a uma estrela 


Dois dos avanços transformativos na nossa compreensão do 
Sol e da sua influência no Sistema Solar foram a descoberta 
de que a corona é várias centenas de vezes mais quente do 
que a superfície visível do Sol (a fotosfera) e o 
desenvolvimento — e confirmação observacional — da teoria 
da expansão  supersónica da corona no espaço 
interplanetário como um “vento solar”. 


Nas décadas que se seguiram a estes marcos importantes na 
Física Solar e Espacial, a composição, propriedades, e 
estrutura do vento solar têm sido extensivamente medidas, a 
heliolatitudes elevadas bem como na eclíptica e em 
distâncias muito para além da órbita de Plutão. A corona e a 
região de transição acima da fotosfera têm sido observadas 
com uma alta resolução sem precedentes, revelando uma 
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arquitectura complexa de arcadas e semi-arcos, enquanto a 
magnetografia fotosférica descobriu o “tapete magnético” de 
pacotes de fluxos finos que se encontram por debaixo da 
corona, os avanços observacionais têm sido acompanhados 
pelos avanços nas teorias e modelos, com uma grande 
quantidade de modelos que oferecem competidores cenários 
plausíveis para explicar o calor coronal e a aceleração do 
vento solar. 


Sabemos agora mais do nunca sobre a corona e o vento 
solar. Porém, mesmo assim, as duas questões fundamentais, 
colocadas nos anos 40 pela descoberta da temperatura da 
corona e nos anos 60 pela prova da existência do vento 
solar supersónico, permanecem por responder: Porque é que 
a corona solar é muito mais quente do que a fotosfera? E de 
que forma é acelerado o vento solar? 


As respostas para estas questões podem ser obtida somente 





através de medições in-situ do vento solar na corona. Uma 
missão para fornecer estas medições, para sondar as 
partículas e campos perto do Sol, foi pela primeira vez 
recomendada em 1958, no início da Era Espacial, pelo 
Comité Simpson da Academia Nacional de Ciência dos 
Estados Unidos. Desde então a NASA levou a cabo vários 
estudos para possíveis implementações de uma missão solar 
e a Solar Probe tem permanecido no topo de várias tarefas 
prioritárias da NASA e da Academia Nacional de Ciência. 


A missão da Solar Probe Plus 


Apesar dos objectivos científicos da Solar Probe Plus 
permanecerem os menos em relação aos que foram 
estabelecidos para a missão Solar Probe 2005, a estrutura da 
nova missão difere de forma dramática da estrutura 
estabelecida para a missão de 2005 (bem como em relação a 
todas as missões semelhantes estruturadas desde os anos 
70). As missões anteriores envolviam uma ou duas 
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passagens pelo Sol a uma distância do periélio de 4 Rs” por 
uma sonda colocada numa órbita solar polar com o auxílio 
da influência gravitacional de Júpiter. Em contraste, a SPP 
permanecerá perto do plano da eclíptica e irá levar a cabo 
muitas passagens perto do Sol em periélios cada vez mais 
próximos. 


A missão de base fornece 24 passagens pelo periélio dentro 
de 0,16 UA (35 Rs), com 19 passagens ocorrendo dentro de 
20 Rs do Sol. A primeira passagem perto do Sol ocorre três 
meses após o lançamento a uma distância heliocêntrica de 
35 Rs. Durante os anos seguintes sucessivas assistências 
gravitacionais de Vénus (VGA — Venus Gravity Assist) Irão 
manobrar a sonda de forma gradual para baixar o periélio 
ate cerca de 9,5 Rs, a distância mais próxima do Sol alguma 
vez atingida por alguma sonda. A sonda completa a sua 
missão nominal com três passagens, separadas por 88 dias, 
a esta distância. 





A sonda Solar Probe Plus 


A sonda base para a missão SPP é um veículo estabilizado 
nos seus três eixos espaciais e desenhado para sobreviver e 
operar com sucesso no intenso ambiente térmico que irá 
encontrar durante a sua viagem em torno do Sol: 


e À característica mais proeminente do veículo é o 
seu sistema de protecção térmico (TPS — Thermal 
Protection System), um grande escudo plano de 
carbono -— carbono com um diâmetro de 2,7 
metros. O TPS protege a sonda e os seus 


? Rs — Raio Solar. 


Em Órbita — Vol.8 - N.º 94/ Outubro de 2009 


instrumentos no interior da sua umbra durante os 
encontros solares. 


Dois sistemas separados de painéis solares 
fornecerão energia à SPP. Os painéis primários são 
utilizados nas grandes distâncias heliosféricas e 
estão dobrados no interior da umbra do TPS à 
medida que a sonda se aproxima do Sol. Nestas 
alturas, os painéis secundários, que são 
constituídos por dois paneis arrefecidos por líquido 
e constituídos por células de altas temperaturas, 
são utilizados. À medida que a sonda se aproxima 
anda mais do Sol, os painéis secundários são 
parcialmente recolhidos atrás do TPS para manter 
uma temperatura constante e fornecimento 
constante de energia. Está incluída uma bateria de 
10es de lítio para uma fonte secundária de energia. 


O sistema de orientação e controlo consiste em três 
detectores estelares, uma unidade de medição 
mnercial redundante e um sensor de horizonte solar. 


Quatro giroscópios proporcionam o controlo de 
atitude, enquanto que um sistema de propulsão 
monopropolente de hidrazina será utilizado para o 
controlo do momento e manobras de correcção de 
trajectória. 


A sonda está equipada com uma antena de alto 
ganho (HGA — High Gain Antenna) colocada num 
mastro numa suspensão cardan e duas antenas de 
baixo ganho (LGA — Low Gain Antenna) fixas. A 
antena HGA é a antena principal para a 
transmissão de dados em banda Ka, enquanto que 
as ligações de banda X (recepção de dados) e de 
transmissão de dados são proporcionadas por todas 
as antenas. Dentro das 0,59 UA, a antena HGA é 
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armazenada dentro da umbra e as comunicações 
são mantidas com as antenas LGA em banda X. os 
dados científicos recolhidos durante os encontros 
solares são armazenados e transmitidos quando a 
sonda estiver para lá das 0,59 UA. 


Objectivos científicos 


São quatro os objectivos científicos principais da missão 
SPP: 


e Determinar a estrutura e a dinâmica dos campos 
magnéticos nas fontes dos ventos solares rápidos e 
lentos; 


e Determinar o fluxo e elucidar sobre a 
termodinâmica da energia que aquece a corona 
solar e acelera o vento solar; 


e Determinar que tipo de mecânica acelera e 
transporta as energias electricamente carregadas; 


e Explorar os fenómenos do plasma e a sua 
influência no vento solar e na formação das 
partículas energéticas. 


Para concretizar estes objectivos, a SPP 1rá viajar para mais 
perto do Sol do que qualquer outra missão e explorar a 
região mais Interior do nosso Sistema Solar. Com os dados 
que irá transmitir para a Terra, os físicos solares e espaciais 
poderão responder a questões que não podem ser 
respondidas por qualquer outro meio e irão obter uma 
profunda compreensão dos fenómenos e processos nesta 
região fascinante e crítica. E, tal como outra grande viagem 
a domínios desconhecidos, a jornada da SPP até ao Sol 
guarda a promessa de muitas descobertas que não são 
antecipadas — novos mistérios para desafiar o conhecimento 
expansivo da Humanidade sobre a nossa casa no Universo. 
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Lançamentos orbitais em Agosto de 2009 


Em Agosto de 2009 foram levados a cabo 6 tentativas de lançamentos orbitais dos quais um foi tripulado e uma foi fracassada. 
Colocaram-se em órbita 5 satélites. Desde 1957 e tendo em conta que até ao final de Agosto de 2009 foram realizados 4656 
lançamentos orbitais, 416 lançamentos foram realizados neste mês o que corresponde a 8,9% do total e a uma média de 8,0 
lançamentos por ano neste mês. É no mês de Dezembro onde se verificam mais lançamentos orbitais (463 lançamentos que 
correspondem a 9,9% com uma média de 8,9 lançamentos por mês de Dezembro) e é no mês de Janeiro onde se verificam menos 
lançamentos orbitais (280 lançamentos que correspondem a 6,0% com uma média de 5,4 lançamentos por mês de Janeiro). 
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Proton-M lança AsiaSat-5 


Inicialmente previsto para ser colocado em órbita por um foguetão 11K77 Zemt-3SLB/DM-SLB da Land Launch, o lançamento do 
satélite AstaSat-5 foi amais tarde transferido para a International Launch Services depois da Land Launch não garantir o lançamento 
do satélite na data prevista de Agosto de 2009, estando assim em órbita antes do final das operações do satélite de comunicações 


AsiaSat-2. 
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4.185 kg sem combustível. É capaz de desenvolver 64.260 kgf, tendo um Tes de 325 s e um Tq de 238 s. Tem um diâmetro de 4,2 
metros, uma envergadura de 4,2 metros e um comprimento de 6,5 metros. Está equipado com um motor RD-0212 (também 
designado RD-473 ou 8D49). Desenvolvido por Kosberg, o RD-0212 tem um peso de 566 kg, um diâmetro de 1,5 metros e um 
comprimento de 2,3 metros, desenvolvendo 62.510 kgf (em vácuo) com um les de 325 s e um Tg de 230 s. O motor tem uma câmara 
de combustão e consome N,0,/UDMH. 


Ogiva de 
protecção 
da carga 


Carga 


«Briz-M» 


Tanque de 
oxidant 
Tanque de 
combustível 
(UDMH) 


Motor RD-0213 


Tanque de 
MEAN ANO. 
Tanque de 
combustível 
(UDMH) 


Motores 


1 x RD-0211 
3 x RD-0210 


Tanque de 
oxidante 
(N;O,) 


Tanque de combustível 


(UDMH) 


Motores RD-253 
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O foguetão Proton-M/Briz-M 


Tal como o 8K82K Proton-K, o 8K82KM Proton-M é um lançador a três estágios 
podendo ser equipado com um estágio superior Briz-M ou então utilizar os usuais 
estágios Block DM. As modificações introduzidas no Proton incluem um novo 
sistema avançado de aviónicos e uma ogiva com o dobro do volume em relação ao 
8K82K Proton-K, permitindo assim o transporte de satélites maiores. Em geral 
este lançador equipado com o estágio Briz-M, construído também pela empresa 
Khrunichev, é mais poderoso em 20% e tem maior capacidade de carga do que a 
versão anterior equipada com os estágios Block DM construídos pela RKK 
Energiya. 


O 8K82KM Proton-M/Briz-M em geral tem um comprimento de 53,0 metros, um 
diâmetro de 7,4 metros e um peso de 712.800 kg. É capaz de colocar uma carga de 
21.000 kg numa órbita terrestre baixa a 185 km de altitude ou 2.920 kg numa 
órbita de transferência para a órbita geossíncrona, desenvolvendo para tal no 
lançamento uma força de 965.580 kgf. O Proton-M é construído pelo Centro 
Espacial de Pesquisa e Produção Estadual Khrunichev, tal como o Briz-M. 


O primeiro estágio Proton KM-1 tem um peso bruto de 450.400 kg, pesando 
31.000 kg sem combustível. É capaz de desenvolver uma força de 1.074.000 kgf 
no vácuo, tendo um les de 317 s (o seu Ies-nm é de 285 s) e um Tg de 108 s. Este 
estágio tem um comprimento de 21,0 metros e um diâmetro de 77,4 metros. Tem 
seis motores RD-253 (14D14) e cada um tem um peso de 1300 kg e desenvolvem 
178.000 kgf (em vácuo), tem um les de 317 s e um les-nm de 285 s. O Tg de cada 
motor é de 108 s. Consomem N,0,//UDMH e foram desenhados por Valentin 
Glushko. 





O segundo estágio, 8S811K, tem um peso bruto de 167.828 kg e uma massa de 
11.715 kg sem combustível. É capaz de desenvolver 244.652 kgf, tendo um Tes de 
327 s e um Tq de 206 s. Tem um diâmetro de 4,2 metros, uma envergadura de 4,2 
metros e um comprimento de 14,0 metros. Está equipado com quatro motores RD- 
0210 (também designado 8D411K, RD-465 ou 8D49). Desenvolvidos por 
Kosberg, cada motor tem um peso de 566 kg, um diâmetro de 1,5 metros e um 
comprimento de 2,3 metros, desenvolvendo 59.360 kgf (em vácuo) com um les de 
327 s e um Tq de 230 s. Cada motor tem uma câmara de combustão e consomem 
N,0,/UDMH. 


O terceiro estágio, Proton K-3, tem um peso bruto de 50.747 kg e uma massa de 
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Lançamento 


2008-011 
2008-039 
2008-044 
2008-057 
2008-063 


2009-007 


2009-016 
2009-027 
2009-034 
2009-042 


Data 


14-Mar-08 
18-Ago-08 
19-Set-08 
5-Nov-08 
10-Dez-08 
11-Fev-09 
3-Abr-09 
16-Mai-09 
30-Jun-09 
11-Ago-09 


Hora 
(UTC) 
23:18:55 
22:43:00 
21:48:00 
20:44:20 
13:43:00 


0:03:00 
16:24:00 
0:57:38 
19:10:00 
19:47:33 


Nº Série 
53525 / 88525 


93502 / 99502 
53529 / 88528 


93505 / 99505 
93506 / 99506 


Plataforma 


LC200 PU-39 
LC200 PU-39 
LC200 PU-39 
LC200 PU-39 
LC200 PU-39 


LC200 PU-39 


LC200 PU-39 
LC200 PU-39 
LC200 PU-39 
LC200 PU-39 
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Satélites 


AMC -14 (32708 2008-0114) 
Inmarsat-4 F-3 (33278 2008-0394) 
Nimiq-4 (33373 2008-0444) 
Astra-1M (33436 2008-0574) 
Ciel-2 (33453 2008-0634) 
Ekspress- A M44 (33595 2009-0074) 
Ekspress-MD1 (33596 2009-007B) 
Eutelsat-W2A (34710 2009-0294) 
ProtoStar-II/IndoStar-II (34941 2009-0274) 
Sirius-Radio FM-5 (35493 2009-0344) 
AsiaSat-5 (35696 2009-0424) 


Esta tabela indica os últimos 10 lançamentos levados a cabo utilizando o foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M. Todos os 
lançamentos são levados a cabo a partir do Cosmódromo GIK-5 Baikonur no Cazaquistão. Tabela: Rui C. Barbosa 


AsiaSat-5 









O satélite chmês AsiaSat-5 pertence a uma nova geração de 
satélites de comunicações desenhados para oferecer melhores 
serviços e uma melhor cobertura dos clientes da AsiaSat ao longo 








da região da Asia - Pacífico. 


O satélite foi construído pela Space Systems/Loral para a Asia 
Satellite Telecommunications Company Limited (AsiaSat), baseada 







em Hong 


Kong, 


sendo baseado no modelo LS-1300 e 


transportando 26 repetidores em banda C e 14 repetidores em 






banda Ku. 


O AsiaSat-5 deverá ter uma vida útil de 15 anos na órbita 
geossíncrona. A sua massa no lançamento era de 3.760 kg. 
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O quarto estágio, Briz-M, tem um peso bruto de 22.170 kg 
e uma massa de 2.370 kg sem combustível. É capaz de 
desenvolver 2.000 kgf, tendo um les de 326 s e um Tq de 
3.000 s. Tem um diâmetro de 2,5 metros, uma 
envergadura de 1,1 metros e um comprimento de 2,6 
metros. Está equipado com um motor S5.98M (também 
designado 14D30). O S5.98M tem um peso de 95 kg e 
desenvolve 2.000 kgf (em vácuo) com um les de 326 s e 
um Tg de 3.200 s. O motor tem uma consome 
N,04//UDMH. 


O primeiro lançamento do foguetão 8K82KM Proton- 
M/Briz-M teve lugar a 7 de Abril de 2001 
(0347:00,525UTC) quando o veículo 535-01 utilizando o 
estágio Briz-M (88503) colocou em órbita o satélite de 
comunicações Ekran-M 18 (26736 2001-0144) com uma 
massa de 1970 kg a partir do Cosmódromo GIK-5 
Baikonur (LC81 PU-24). 
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Lançamento do AsiaSat-5 


A 24 de Fevereiro de 2009 a International Launch Services e a AsiaSat anunciavam que o lançamento do satélite de comunicações 
AsiaSat-5 seria levado a cabo por um foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M no terceiro trimestre de 2009. 


O foguetão 8K82KM Proton-M para este lançamento chegava à estação de caminhos-de-ferro de Tyura-Tam no dia 77 de Julho 
dando-se de seguida início aos processos alfandegários que após a sua finalização permitiam que o comboio fosse transferido para a 
rede de caminhos-de-ferro do cosmódromo. O comboio seria então transferido para as instalações do edifício 924-50 onde teria 
lugar a preparação e montagem do lançador. No dia seguinte os componentes do primeiro estágio foram retirados dos vagões de 




















O processo de abastecimento dos tanques do estágio Briz-M foi levado 
a cabo a 6 de Agosto. O foguetão foi transportado para a Plataforma de 
Lançamento PU-23 do Complexo de Lançamento LC200 a 8 de 


Agosto. 
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transporte e iniciou-se a sua montagem, nomeadamente a 
montagem dos tanques laterais. Ao mesmo tempo 
procedia-se à descarga dos componentes do segundo 
estágio dos vagões de transporte. A montagem do primeiro 
e segundo estágio teve lugar a 10 de Julho, no mesmo dia 
que chegava a Baikonur o satélite AsiaSat-5. 


A montagem do foguetão lançador decorreu sem qualquer 
problema. O abastecimento do satélite AsiaSat-5 teve 
lugar a 27 de Julho e no dia 29 de Julho terminavam os 
testes autónomos do satélite que era colocado no 
adaptador de carga. A acoplagem entre o AsiaSat-5 e o 
estágio superior Briz-M foi levada a cabo a 30 de Julho, 
formando-se assim a Unidade de Ascensão que seria por 
sua vez acoplada com o terceiro estágio do foguetão 
lançador a 2 de Agosto. Após os trabalhos de junção das 
duas partes foram iniciados os testes de todos os sistemas 
do lançador. 





A contagem decrescente decorreu sem qualquer problema, bem 
como o abastecimento dos diferentes estágios do foguetão 
lançador. A activação da giro-plataforma teve lugar a T-5s 
(1947:27UTC) do dia 11 de Agosto e os seis motores RD-276 do 
primeiro estágio do Proton-M entravam em ignição a T-1,756s 
(1947:31,235UTC) até atingirem 50% da força nominal. A força 
aumenta até 100% a T-Os (1947:32,99]UTC) e a confirmação 
para o lançamento surge de imediato. A sequência de ignição 
verifica se todos os motores estão a funcionar de forma nominal 
antes de se permitir o lançamento. 


O foguetão ascende verticalmente durante cerca de 10 segundos. 
O controlo de arfagem, da ignição e fim de queima dos motores, 
o tempo de separação da ogiva de protecção e o controlo de 
atitude, são todos calculados para que os estágios extintos caiam 
nas zonas pré-determinadas. 


639 


Em Órbita 


Em Órbita — Vol.8 - N.º 94/ Outubro de 2009 





Em Órbita 


Em Órbita — Vol.8 - N.º 94/ Outubro de 2009 





Em Órbita 


E E mm ma UA 


A ignição do segundo estágio ocorreu a T+Im 55,016s (1949:28,007UTC) e a separação entre o primeiro e o segundo estágio 
ocorreu a T+2m 0,750s (1949:33,7/50UTC). A ignição dos motores vernier do terceiro estágio ocorreu a T+5m 24,043s 
(1952:57,034UTC) com os quatro motores RD-0210 do segundo estágio a terminarem as suas queimas a T+5m 26,763s 
(1952:59,/54UTC). A separação entre o segundo e o 
terceiro estágio ocorre às 1953:00,47/4UTC (T+5m 
21,483s) e a ignição do motor RD-0212 do terceiro 
estágio ocorre às 1953:02,899UTC (T+5m 29,908s). 
Ás 1953:14,204UTC (T+5m 41,213s) inicia-se o 
processo de separação da ogiva de protecção do 
satélite. Grampos longitudinais e juntas de fixação 
transversais são abertas com as duas metades da ogiva 
de protecção a serem afastadas por meio de molas. As 
duas metades da ogiva acabaram por cair na zona de 
impacto do segundo estágio. A indicação da 
separação da ogiva surge às 1953:14,270UTC (T+5m 
41,279s). 









O comando preliminar para o final da queima do 
terceiro estágio é enviado às 1957:02,499UTC (T+9m 
29,508s) e o comando principal é enviado às 
1957:13,542UTC (T+9m 40,551s). A separação da 
Unidade Orbital (estágio Briz-M juntamente com o 
satélite AsiaSat-5) ocorre às 1957:13,673UTC (T+9m 
40,682s). O processo de separação entre o terceiro 
estágio e o estágio Briz-M é iniciado com o final da queima dos motores vernier, seguido da quebra das ligações mecânicas entre os 
dois estágios e da ignição dos retro-foguetões de combustível sólido para afastar o terceiro estágio do Briz-M. 





Imediatamente após a separação entre o terceiro estágio e o estágio Briz-M, são accionados os motores de estabilização do estágio 
superior para eliminar a velocidade angular resultante da separação e proporcionar ao Briz-M a orientação e estabilidade ao longo da 
trajectória suborbital onde se encontra antes da sua primeira ignição. 


À primeira ignição do Briz-M inicia-se às 1958:34,052UTC (T+1 Im 01,062s) com a ignição dos motores de correcção de impulso 
seguindo-se às 1958:48,077UTC (T+1 Im 15,086s) a ignição do motor S5.98M. O final da queima dos motores de correcção de 
impulso ocorre às 1958:49,978UTC (T+1 Im 16,987s) e o final da primeira queima do Briz-M ocorre às 2005:13,235UTC (T+17m 
40,244s). 


A segunda queima do Briz-M é executava no primeiro nodo de ascensão da órbita de suporte e após esta queima a Unidade de 
Ascensão atinge uma órbita intermédia. A segunda ignição do Briz-M inicia-se às 2054:53,220UTC (T+1lh 7m 20,229s) com a 
ignição dos motores de correcção de impulso seguindo-se às 2055:13,404UTC (T+1h 7m 40,413s) a ignição do motor S5.98M. O 
final da queima dos motores de correcção de impulso ocorre às 2055:15,240UTC (T+lh 7m 42,249s) e o final da primeira queima 
do Briz-M ocorre às 2212:30,447UTC (T+1h 24m 57,456s). 


A terceira e quarta queima irão ter lugar após a Unidade de Ascensão executar uma órbita em torno do planeta e têm lugar no 
perigeu, formando uma órbita de transferência com um apogeu próximo do que será conseguido na órbita final. 
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O quadro seguinte mostra os tempos da terceira e quarta queima do estágio Briz-M, bem como a hora de separação do tanque 
auxiliar de combustível. A hora da separação do AsiaSat-5 indicada pela empresa GKNPTs Khunichev foi de 0502:16,801UTC do 
dia 12 de Agosto de 2009. A hora de separação indicada na seguinte tabela tem como base os dados de telemetria enviados pelo 


lançador 
2335:27,255 
2335:29,515 
2335:31,775 


MCI5-Ignição | 


MS 4 — Final da queima 09:01:32,334 | 0449:05,325 


MCI 5 — Final da queima | 08:50:32,514 | 0438:05,505 
Separação AsiaSat-5 09:14:44,104 | 0502:17,095 


Ms 4 — Ignição 08:50:30,414 | 0438:03,405 


MCI 6 - Ignição RR RR 
MCI 6 — Final da queima 10:26:55,304 | 0614:28,295 


Legenda: MCI — Motor de Correcção de Impulso; MS — Motor de Sustentação. O 
número em frente a cada sigla indica o número da manobra orbital. Dados fornecidos 
pelo Centro de Pesquisa e Produção Espacial Khrunichev. 





Após a separação do satélite AsiaSat-5 procedeu-se à medição dos seus parâmetros orbitais e o estágio Briz-M é colocado numa 
órbita mais afastada do satélite. A pressão dos tanques de propolentes é reduzida para evitar qualquer tipo de fuga de propolente que 
possa levar à destruição do veículo e á consequente criação de detritos orbitais. 


A tabela seguinte mostra os parâmetros orbitais do AsiaSat-5 a caminho da órbita geossíncrona”. 





* Dados cedidos por Antonin Vitek http://www .lib.cas.cz/space.40/INDEX 1L.HTM. 
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DELTA 1 
USAF 





O último GPS-IIR 


Não deixa de ser interessante comparar o facto de que se em tempos áureos o Homem utilizava as estrelas como faróis no 
firmamento para sua orientação, na actualidade utilizar as estrelas artificiais que se movem em órbita terrestre para obter dados para 
essa mesma orientação. 


Dos sistemas actualmente em uso, o sistema Navstar dos Estados Unidos e o sistema GLONASS russo, o sistema americano será 
sem dúvida o mais vulgarmente utilizado tanto por militares como por civis. Enquanto que a concorrência do sistema europeu 
Galileu não se fizer sentir, o sistema Navstar proporcionará os seus dados de orientação e navegação sobre toda a superfície do globo 
terrestre. 
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O Navstar GPS (Global Positioning System) é um sistema espacial que emite sinais de rádio permitindo a obtenção de dados 
relativos ao posicionamento de um dado receptor em qualquer parte da Terra com erros pequenos. O sistema consiste numa 
constelação de 24 satélites em órbita que enviam em tempo real dados de navegação e dados temporais para os utilizadores do 
sistema. Para além dos satélites, o sistema 
consiste numa rede mundial de controlo e de 
unidades de recepção de sinal GPS que 
recebem o sinal e o transformam em 
coordenadas geográficas. 


O sistema providencia um serviço permanente e 
extremamente preciso, com dados de 
posicionamento tridimensional | (latitude, 
longitude e altitude). A informação é trocada a 
velocidades extremamente rápidas e os serviços 
de fornecimento de dados temporais 
extremamente preciso. No entanto, os dados 
para utilizadores civis são ligeiramente menos 
precisos do que os dados fornecidos aos 
utilizadores militares. 


Os satélites Navstar estão localizados em 
órbitas a uma altitude média de 20.372 km com 
um período orbital de 12 horas. Os sinais de 
navegação são emitidos de forma contínua em 
duas frequências em banda L. Os sinais ao tão 
precisos que o tempo pode ser determinado ao 
milionésimo de segundo, a velocidade pode ser 
determinada em fracções de quilómetros por 
hora e a localização pode ser determinada com 
um erro de escassos metros. A precisão da 
localização para utilizadores militares é de 
normalmente de 16 metros enquanto que a 
precisão para utilizadores civis é de 100 metros. 


Ao longo da sua existência existiram quatro 
gerações de satélites GPS, nomeadamente o 
Block-l, o Block-2/22A, o Block-2R/RM e o 
Block-2F: 


Navstar Block-1 


Os satélites Block-1 foram utilizados para testar 
os princípios do sistema GPS. As lições 
aprendidas com os satélites Block-1 serviram 
para melhorar os veículos posteriores desta série. No total foram colocados em órbita 11 satélites Block-1 tal como são referidos na 
seguinte tabela. 





Data Hora Veículo 


Nome 


Navstar-1 
Navstar-2 
Navstar-3 
Navstar-4 
Navstar-5 


Navstar-6 
Navstar-7 
Navstar-8 
USA-1 
USA-5 
USA-10 


Desig. Int. 


1978-0204 
1978-047A 
1978-0934 
1978-1124 
1980-0114 
1980-0324 
1981-F03 
1983-0724 
1984-0594 
1984-0974 
1985-0934 


NORAD 


10684 
10893 
11054 
11141 
11690 
11783 
14189 
15039 
12271 
16129 
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22-Fev-78 
13-Mai-78 
07-Out-78 
11-Dez-78 
09-Fev-80 
26-Abr-80 
19-Dez-81 
14-Jul-83 
13-Jun-84 
08-Set-84 
09-Out-85 


UTC 
23:44:00 
10:34:00 

0:28:00 
3:59:00 
23:08:00 
22:00:00 
1:10:00 
10:21:00 
11:37:00 
21:41:00 
2:53:00 


Lançador 
Atlas-F (64F) 
Atlas-F (49F) 
Atlas-F (47F) 
Atlas-F (39F) 
Atlas-F (35F) 
Atlas-F (34F) 
Atlas-E (76E) 
Atlas-E (75E) 


Atlas-E (42E) 


Atlas-E (14E) 
Atlas-E (55E) 


Local Lançamento 


Vandenberg AFB, SLC-3E 
Vandenberg AFB, SLC-3E 
Vandenberg AFB, SLC-3E 
Vandenberg AFB, SLC-3E 
Vandenberg AFB, SLC-3E 
Vandenberg AFB, SLC-3E 
Vandenberg AFB, SLC-3E 
Vandenberg AFB, SLC-3W 
Vandenberg AFB, SLC-3W 
Vandenberg AFB, SLC-3W 
Vandenberg AFB, SLC-3W 





Navstar Block-2/2A 
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Os actuais satélites Navstar em órbita pertencem á série Block-2/2A. No contracto original de construção dos veículos foram 
solicitados 28 unidades, das quais as 4 últimas seriam veículos de substituição para outros satélites em final de vida útil: 


Nome 


USA-35 
USA-38 
USA -42 
USA-47 
USA -49 
USA-50 
USA -54 
USA-63 
USA -64 
USA-66 
USA-71 
USA-79 
USA-80 
USA-83 
USA -84 
USA-85 
USA-87 
USA-38 
USA-90 
USA-91 
USA-92 
USA-94 
USA-96 
USA-100 
USA-117 
USA-126 
USA-128 
USA-134 


Desig. Int. 


1989-0134 
1989-0444 
1989-0644 
1989-0854 
1989-0974 
1990-0084 
1990-0254 
1990-068A 
1990-0884 
1990-1034 
1991-047A 
1992-0094 
1992-0194 
1992-0394 
1992-0584 
1992-079A 
1992-0894 
1993-0074 
1993-0174 
1993-0324 
1993-0424 
1993-0544 
1993-0684 
1994-0164 
1996-0194 
1996-0414 
1996-0564 
1997-0674 


NORAD 


19802 
20061 
20185 
20302 
20361 
20452 
20533 
20724 
20830 
20959 
21552 
21890 
21930 
22014 
22108 
22231 
22275 
22446 
22581 
22657 
22700 
22779 
22877 
23027 
23833 
23953 
24320 
25030 


Data 


Lançamento 


14-Fev-89 
10-Jun-89 
18-Ago-89 
21-Out-89 
11-Dez-89 
24-Jan-90 
26-Mar-90 
02-Ago-90 
01-Out-90 
26-Nov-90 
04-Jul-91 
23-Fev-92 
10-Abr-92 
07-Jul-92 
09-Set-92 
22-Nov-92 
18-Dez-92 
03-Fev-93 
30-Mar-93 
13-Mai-93 
26-Jun-93 
30-Ago-93 
26-Out-93 
10-Mar-94 
28-Mar-96 
16-Jul-96 
12-Set-96 
06-Nov-97 


Navstar Block-2R 


Hora 
UTC 
18:30:00 
22:30:00 
5:58:00 
9:31:00 
18:10:00 
22:55:00 
2:45:00 
5:39:00 
21:56:00 
21:39:00 
2:32:00 
22:29:00 
3:20:00 
9:20:00 
8:57:00 
23:54:00 
22:16:00 
2:55:00 
3:09:00 
0:07:00 
13:27:00 
12:38:00 
17:04:00 
3:40:00 
0:21:00 
0:50:00 
8:49:00 
0:30:00 


Veículo Lançador 


Delta-6925 (D184) 
Delta-6925 (D185) 
Delta-6925 (D186) 
Delta-6925 (D188) 
Delta-6925 (D190) 
Delta-6925 (D191) 
Delta-6925 (D193) 
Delta-6925 (D197) 
Delta-6925 (D199) 
Delta-2 7925 (D201) 
Delta-2 7925 (D206) 
Delta-2 7925 (D207) 
Delta-2 7925 (D208) 
Delta-2 7925 (D211) 
Delta-2 7925 (D214) 
Delta-2 7925 (D216) 
Delta-2 7925 (D217) 
Delta-2 7925 (D218) 
Delta-2 7925 (D219) 
Delta-2 7925 (D220) 
Delta-2 7925 (D221) 
Delta-2 7925 (D222) 
Delta-2 7925 (D223) 
Delta-2 7925 (D226) 
Delta-2 7925 (D234) 
Delta-2 7925 (D237) 
Delta-2 7925 (D238) 
Delta-2 7925 (D249) 


Os satélites Navstar Block-2R (ao lado numa representação artística 
cedida pela USAF) possuem melhoramentos substanciais em relação às 
versões anteriores destes satélites, tendo a possibilidade de levar a cabo a 
determinação de dados entre satélites em órbita. Estes satélites possuem 
também processadores reprogramáveis que permitem a resolução de 
problemas e melhoramentos em órbita, aumentando assim a autonomia. 
O sistema de protecção de radiação foi melhorado. 


Além do mais, a série Block-2R tem a possibilidade de poder ser 
colocado em qualquer uma das órbitas GPS em qualquer altura e com 
uma antecipação de 60 dias, requerendo menos contactos com o solo 
para manter a constelação. Todas estas melhorias resultam num aumento 
da precisão para os utilizadores GPS com custos inferiores em 33% por 
satélite em relação às gerações anteriores, nomeadamente os Block-2A. 
Os satélites Block-2R irão substituir os satélites Block-2/2A quando 
estes atingirem o final das suas vidas úteis. 
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Cabo Canaveral, LC-17A 
Cabo Canaveral, LC-17A 
Cabo Canaveral, LC-17A 
Cabo Canaveral, LC-17A 
Cabo Canaveral, LC-17B 
Cabo Canaveral, LC-17A 
Cabo Canaveral, LC-17A 
Cabo Canaveral, LC-17A 
Cabo Canaveral, LC-17A 
Cabo Canaveral, LC-17A 
Cabo Canaveral, LC-17A 
Cabo Canaveral, LC-17B 
Cabo Canaveral, LC-17B 
Cabo Canaveral, LC-17B 
Cabo Canaveral, LC-17A 
Cabo Canaveral, LC-17A 
Cabo Canaveral, LC-17B 
Cabo Canaveral, LC-17A 
Cabo Canaveral, LC-17A 
Cabo Canaveral, LC-17A 
Cabo Canaveral, LC-17A 
Cabo Canaveral, LC-17B 
Cabo Canaveral, LC-17B 
Cabo Canaveral, LC-17A 
Cabo Canaveral, LC-17B 
Cabo Canaveral, LC-17A 
Cabo Canaveral, LC-17A 
Cabo Canaveral, LC-17A 
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Nome 


GPS-42 
USA-132 
USA-145 
USA-150 
USA-151 
USA-154 
USA-156 
USA-166 
USA-168 
USA-175 
USA-177 
USA-180 


Desig. Int. 


1997-F01 
1997-0354 
1999-0554 


2000-025A 


2000-0404 


2000-0714 


2001-0044 
2003-0054 
2003-0104 
2003-0584 
2004-0094 
2004-0454 


NORAD 


24876 
25933 
26360 
26407 
26605 
26690 
27662 
27704 
28129 
28189 
28474 


Data 


Lançamento 


17-Jan-97 
23-Jul-97 

07-Out-99 
11-Mai-00 
16-Jul-00 

10-Nov-00 
30-Jan-01 

29-Jan-03 
31-Mar-03 
21-Dez-03 
20-Mar-04 
06-Nov-04 


Hora 
UTC 
16:28:00 
3:43:00 
12:51:01 
1:48:00 
9:17:00 
17:14:02 
7:55:00 
18:06:00 
22:09:01 
8:05:00 
17:53:00 
5:39:00 


Veículo Lançador 


Delta-2 7925 (D241) 
Delta-2 7925 (D245) 
Delta-2 7925-9,5 (D275) 
Delta-2 7925-9,5 (D278) 
Delta-2 7925-9,5 (D279) 
Delta-2 7925-9,5 (D281) 
Delta-2 7925-9,5 (D283) 
Delta-2 7925-9,5 (D295) 
Delta-2 7925-9,5 (D297) 
Delta-2 7925-9,5 (D302) 
Delta-2 7925-9,5 (D304) 
Delta-2 7925-9.5 (D308) 
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Local Lançamento 


Cabo Canaveral, LC-17A 
Cabo Canaveral, LC-17A 
Cabo Canaveral, SLC-17A 
Cabo Canaveral, SLC-17A 
Cabo Canaveral, SLC-17A 
Cabo Canaveral, SLC-17A 
Cabo Canaveral, SLC-17A 
Cabo Canaveral, SLC-17B 
Cabo Canaveral, SLC-17A 
Cabo Canaveral, SLC-17A 
Cabo Canaveral, SLC-17A 
Cabo Canaveral, SLC-17B 





Uma versão melhorada dos satélites Block-2R surge com os satélites Block-2RM. Estes novos veículos introduzem dois novos sinais 
militares bem como um novo sinal civil permitindo assim uma maior precisão ao sistema, uma maior resistência ás interferências e 
uma performance melhorada. 


Nome 


USA-183 
USA-190 
USA-192 
USA-196 
USA-199 
USA-201 
USA-203 
USA-206 


Desig. Int. 


2005-0384 
2006-0424 
2006-0524 
2007-047A 
2007-0624 
2008-0124 
2009-014A 
2009-0434 


NORAD 


28874 
29486 
29601 
32260 
32384 
32711 
34661 
35752 


Data 


Lançamento 


26-Set-05 

25-Set-06 

17-Nov-06 
17-Out-07 
20-Dez-07 
15-Mar-08 
24-Mar-09 
17-Ago-09 


Hora 
UTC 
03:37:01 
18:50:00 
19:12:00 
12:23:00 
20:04:00 
06:10:00 
08:34:00 
10:35:00 


Veículo Lançador 


Delta-2 7925-9,5 (D313) 
Delta-2 7925-9,5 (D318) 
Delta-2 7925-9,5 (D321) 
Delta-2 7925-9,5 (D328) 
Delta-2 7925-9,5 (D331) 
Delta-2 7925-9,5 (D332) 
Delta-2 7925-9,5 (D340) 
Delta-2 7925-9,5 (D343) 


Local Lançamento 


Cabo Canaveral, SLC-17A 
Cabo Canaveral, SLC-17A 
Cabo Canaveral, SLC-17A 
Cabo Canaveral, SLC-17A 
Cabo Canaveral, SLC-17A 
Cabo Canaveral, SLC-17A 
Cabo Canaveral, SLC-17A 
Cabo Canaveral, SLC-17B 





Navstar Block-2F 


A quarta geração de satélites GPS é incorporada pelos veículos Block-2F. Estes veículos serão utilizados como veículos de 
sustentação do sistema. Em relação às séries anteriores, os Block-2F incluem um desenho que lhes permite uma vida útil de 12,7 
anos e um aumento considerável da capacidade de carga. 


Segundo a Força Aérea dos Estados Unidos (USAF) o 
sistema “GPS possui uma performance muito 
superior a outros sistemas de posicionamento e 
navegação, com maior precisão e custos inferiores. 
Actividades como o mapeamento, reabastecimento 
aéreo, operações de encontro, observação geodésica, 
e operações de busca e salvamento, têm beneficiado 
da precisão do sistema”. 


O sistema GPS de controlo mundial consiste em cinco 
estações de monitorização e quatro antenas de 
rastreio. As estações de monitorização utilizam 
receptores GPS para detectarem de forma passiva os 
sinais de todos os satélites. A informação proveniente 
das estações de monitorização é então processada nas 
estações principais de controlo, operadas pelo 
Segundo Esquadrão de Operações Espaciais na Base 
Aérea de Schriever, Colorado, e utilizada para 
fornecer actualizações precisas através de massagens 
de navegação. A informação actualizada é enviada 
para os satélites GPS a partir da Master Control 
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Station na Base Aérea de Schriever, através de antenas terrestres utilizando sinais em banda S. As antenas terrestres são também 
utilizadas para transmitir comandos para os satélites e para receber os dados enviados por estes. 


O foguetão Delta-2 7925-9.5 
Os foguetões Delta (Delta-2 e Delta-IV) são comercializados pela ULA (United Launch Alliance). Este foi o 323º lançamento de um 
foguetão da série Delta desde 1960, sendo o 127º Delta 2 a ser utilizado (contando com os dois lançamentos das versões Heavy) e o 
62º voo da versão 7925. Os Delta são construídos pela Boeing em Huntington Beach, Califórnia. As diferentes partes do lançador 
são montadas em Pueblo, Colorado. 


A versão 7925-9.5 é composta por seis partes 
principais: um estágio Inicial que é composto 
pelos propulsores lateras a combustível 
sólido, o motor principal no corpo principal 
do lançador que constitui o primeiro estágio, o 
Inter-estágio (que faz a ligação física entre o 
primeiro e o segundo estágio), o segundo 
estágio, o terceiro estágio e uma ogiva de 9,5 
pés (2,9 metros) de diâmetro fabricada em 
materiais compósitos. 


O Delta 2 7925-9.5 atinge uma altura de 39,00 
metros e tem um diâmetro de 2,44 metros 
(sem entrar em conta com os propulsores 
sólidos na base). No lançamento tem um peso 
de 231.000 kg e é capaz de desenvolver uma 
força de 4.000.000 kN. É capaz de colocar 
uma carga de 5.089 kg numa órbita baixa a 
185 km de altitude ou então 1.818 kg numa 
trajectória para a órbita geossíncrona. 


Os nove propulsores laterais (GEM-40) TAS 
— Thrust Augmented Solids, são fabricados 
pela Alliant Techsystems e cada um pode 
desenvolver 492.931 kN no lançamento, com 
um les de 274 s. O Tq é de 64 segundos. Os 
propulsores têm um comprimento de 12,96 
metros e um diâmetro de 1,02 metros. 


O primeiro estágio (Delta Thor XLT-C) tem 
um peso bruto de 101.900 kg e um peso de 
5.900 kg sem combustível. Tem um 
comprimento de 26,05 metros e um diâmetro 
de 2,44 metros. Está equipado com um motor 
RS-27A que tem um peso de 1.091 kg, um 
diâmetro de 1,1 metros e uma altura de 3,8 
metros. No vácuo produz uma força de 
1.054.195 kN, tendo um les de 302 s e um 
tempo de queima de 265 s. Consome LOX e 
querosene altamente refinado (RP-1). O RS- 
27A é construído pela Rocketdyne. 


O segundo estágio do Delta 2 (Delta K) tem 
um peso bruto de 6.954 kg e um peso de 950 
kg sem combustível, tendo um comprimento 
de 5,89 metros e um diâmetro de 1,7 metros. No vácuo o seu motor Aerojet AJ10-118K (com um peso de 98 kg, um diâmetro de 
1,70 metros e uma câmara de combustão) produz uma força (vácuo) de 43.630 kN, tendo um les 431 s e um tempo de queima de 444 
s. Consome N,0, e Aerozine-50. 





O terceiro estágio, PAM-D / Star-48B, tem um peso bruto de 2.141 kg e um peso de 232 kg sem combustível, tendo um 
comprimento de 2,04 metros e um diâmetro de 1,24 metros. O seu motor consome HTPB e produz uma força de 67,15 kN, tendo um 
les 292 s e um tempo de queima de 88 s. 


Em Órbita — Vol.8 - N.º 94/ Outubro de 2009 648 


Em Órbita 


O Delta-2 pode ser lançado a partir do Cabo Canaveral (Air Force Station), plataformas SLC-I7A e SLC-17B, e da Base Aérea de 
Vandenberg, Califórnia, (plataforma SLC-2W). O Space Launch Complex-17 (SLC-17) do Cabo Canaveral foi construído pela 
Força Aérea dos Estados Unidos (USAF) para o desenvolvimento do míssil balístico de alcance intermédio (IRBM) Thor, tendo a 
construção das plataformas A e B sido iniciada em Abril de 1956. Em Setembro desse mesmo ano a Força Aérea ocupou 
parcialmente a plataforma SLC-17B, tendo o primeiro lançamento sido efectuado a 25 de Janeiro de 1957”. A primeira modificação 
ao complexo SLC-177 teve lugar em 1960 de forma a suportar o lançamento de veículos derivados do Thor. Entre O início de 1960 e 
Dezembro de 1965 foram lançados 35 foguetões Delta a partir do complexo. 








Spin table 





Trurd-stage motor 
' separation clampband 
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As plataformas foram transferidas para a NASA em 1965, pois para a USAF já não havia qualquer utilização militar para o 
complexo. Devido ao acidente do Challenger os lançamentos comerciais e militares foram na sua totalidade transferidos para os 
lançadores convencionais e em resultado a Boeing criou o lançador Delta-2. A USAF decidiu também transferir o lançamento dos 
seus satélites Navstar, anteriormente destinados a serem lançados pelo vaivém, para o novo Delta-2. O complexo SLC-17 foi 
escolhido como local de lançamento do Delta-2 e o complexo regressou novamente à responsabilidade da USAF em Outubro de 
1988. O complexo teve de sofrer obras profundas com a instalação de novas plataformas de serviço, de um sistema hidráulico de 
elevação de cargas e de um sistema de armazenamento e fornecimento de hidrogénio líquido. A torre de serviço móvel do complexo 
teve de ver o seu tamanho aumentado em 3 metros de forma a acomodar o novo lançador. O primeiro lançamento do Delta-2 a partir 
do complexo (plataforma A) teve lugar a 14 de Fevereiro de 1989”. 


* O primeiro Thor a ser lançado desde o complexo SLC-17 tinha o número de série 101 e o lançamento resultou num fracasso com a 
explosão do míssil devido a um problema de contaminação do LOX que originou uma falha numa válvula do motor. 


A plataforma utilizada foi a SLC-17A. O lançamento teve lugar às 1830UTC e o foguetão Delta-2 6925 (D184) colocou em órbita 
o satélite USA-35 / Navstar 2-1 GPS-14 (19802 1989-0134). 
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A última modificação ao complexo finalizou em Outubro de 1997 e serviu para adaptar a plataforma B ao lançador Delta-3º. Assim, 
a plataforma B podia acomodar os lançadores Delta-2 e Delta-3. 


A seguinte tabela indica os últimos 10 lançamentos levados a cabo pelo Delta-2 7925-9.5 (Tabela: Rui C. Barbosa). 


Lançamento Data Veio Local Lançamento Plat. Lanç. Satélite 
Lançador 
2005-038 26-Set-05 D312 Cabo Canaveral AFS | SLC-17A USA-83 Navstar-57 (28874 2005-0384) 
USA-187 'MiTEx-A' (29240 2006-0244) 
2006-024 21-Jun-06 D316 Cabo Canaveral AFS  SLC-17A USA-188 'MiTEx-B' (29241 2006-024B) 
USA-189 'MiTEx Vehicle! (29242 2006-024C) 
2006-042 25-Set-06 D318 Cabo Canaveral AFS  SLC-17A USA-190 Navstar-58 (29486 2006-0424) 
2006-052 17-Nov-06 D321 Cabo Canaveral AFS  SLC-17A USA-192 Navstar-59 (29601 2006-0524) 
2007-034 4-Ago-07 D325 Cabo Canaveral AFS  SLC-17A Phoenix (32003 2007-0344) 
2007-047 17-Out-07 D328 Cabo Canaveral AFS | SLC-17A USA-196 Navstar-60 (32260 2007-0474) 
2007-062 20-Dez-07 D331 Cabo Canaveral AFS  SLC-17A USA-199 Navstar-61 (32384 2007-0624) 
2008-012 15-Mar-08 D332 Cabo Canaveral AFS  SLC-17A USA-201 Navstar-62 (32711 2008-0124) 
2009-014 | 24-Mar-09 D340 Cabo Canaveral AFS | SLC-17A USA-203 Navstar-63 (34661 2009-0144) 
2009-043 17-Ago-09 D343 Cabo Canaveral AFS  SLC-17A USA-206 Navstar-64 (35752 2009-0434) 





O Complexo de Lançamentos SLC-17 do Cabo Canaveral 


Localizado na Cape Canaveral Air Force Station, Florida, o Space 
Launch Complex 17 foi construído pela USAF para o programa de 
desenvolvimento e pesquisa do IRBM (Intermediate Range Ballistic 
Missile) Thor. Constituído por duas plataformas 17A e 17B, a sua 
construção teve início em Abril de 1956. 


A USAF ocupou a plataforma 1'7B de forma parcial em Setembro de 
1956, tendo o primeiro lançamento do míssil Thor ocorrido em 
Janeiro de 1957. A plataforma 17A entrou ao serviço em Abril de 
1957 com o seu primeiro lançamento no mês de Agosto seguinte. 


No início dos anos 60 a USAF levou a cabo trabalhos de 
modificação para que o complexo pode-se levar a cabo lançamentos 
de veículos derivados do míssil Thor. Entre Janeiro de 1960 e 
Dezembro de 1965, foram levadas a cabo 35 missões Delta a partir 
do SLC-17. Entretanto na Primavera de 1965 a USAF havia Já 
transferido as instalações do SLC-17 e outras instalações 
relacionadas com o programa Thor para a NASA, após concluir que 
as instalações não teriam mais utilização militar. Porém, após o 
desastre com o vaivém espacial OV-099 Challenger a 28 de Janeiro 
de 1986, os serviços de lançamentos comerciais e militares 
voltaram-se de novo para os foguetões descartáveis. Acompanhando 
esta tendência, a Boeing desenvolveu uma nova geração de 
foguetões, o Delta-2, para suportar as necessidades crescentes dos 
militares e dos clientes civis. 


Eventualmente a USAF transferiu todos os seus satélites Navstar 
GPS que seriam colocados em órbita pelos vaivéns espaciais, para 
os foguetões Delta-2. Os clientes civis também começaram a assinar 
contratos de lançamento no Delta-2. 





O SLC-17 foi escolhido como o local de lançamento do Delta-2 e a 
NASA transferiu a responsabilidade deste complexo para a USAF em Outubro de 1988. O complexo passou por mais uma fase de 
modificações para poder ser utilizada pelo foguetão Delta-2. As alterações estruturais incluíram a instalação de novas plataformas e 
de um sistema de elevação hidráulico, bem como um sistema de armazenamento e de fornecimento de hidrogénio líquido. Estas 
modificações fizeram com que a altura da torre móvel de serviço do complexo fosse elevada em 3,05 metros de forma a acomodar o 
novo lançador. 


SO primeiro lançamento do Delta-3 teve lugar a 27 de Agosto de 1998 e resultou num fracasso quando o foguetão Delta-3 (D3-1) 
não conseguiu colocar em órbita o satélite Galaxy-10. 
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Em Fevereiro de 1990 dá-se o primeiro lançamento de um foguetão Delta-2 a partir da plataforma 17A. Os trabalhos de modificação 
do complexo continuaram e a primeira missão comercial de um Delta-2 foi lançada da plataforma 17B em Agosto de 1989. 


Porém, as alterações ao complexo não se ficariam por aqui pois para satisfazer as necessidades dos seus clientes a Boeing 
desenvolveu o foguetão Delta-3 que possui o dobro da capacidade de carga do Delta-2. Este lançador e o Delta-3 compartilham a 
plataforma 17B, com os trabalhos para modificar a plataforma para acomodar o novo lançador a serem finalizados em Outubro de 
1997. 


Devido ao facto de o centro de controlo no SLC-17 ter sido considerado inadequado para os lançamentos do Delta-3, a Força Aérea 
dos Estados Unidos construiu um novo centro de operações de lançamento e administrativo com uma área de 3623 m” denominado 
1º Space Launch Squadron Operations Building (1 SLS OB). As novas instalações, finalizadas em Junho de 1996, estão localizadas 
a 3,2 km a Sul do SLC-17 e alberga o Launch Control Center (LCC). 
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Lançamento do GPS-IIR-2HM) 


O lançamento do satélite GPS-IIR-21(M) pelo foguetão Delta-2 7928-9.5 (D343) teve lugar às1035:00,231UTC do dia 17 de Agosto 
de 2009, após uma contagem decrescente sem qualquer problema. Na plataforma de lançamento entram em ignição seis dos três 
propulsores laterais de combustível sólido. O foguetão entra numa trajectória com um azimute de voo de 110º e encontra-se num 
perfil de voo no qual respeita as restrições ao nível da controlabilidade, limites estruturais e ambientais, enquanto maximiza a sua 
performance. 


A velocidade do som é atingida a T+32.6 s (1035:32,8UTC) a z fase de máxima pressão dinâmica ocorreu a T+49,8s 
(1035:50,0UTC). O final da queima dos seis propulsores laterais de combustível sólido que haviam entrado em ignição na 
plataforma de lançamento ocorreu a T+Im 3,1s (1036:03,3UTC) com os restantes três propulsores a entrarem em ignição a T+Im 
5,98 (1036:5,/UTC). A separação dos propulsores laterais iniciais ocorre em duas fases a T+Im 6s (1036:6,2UTC) e a T+Im 7s 
(1036:7,2). O final da queima dos três propulsores laterais restantes ocorre a T+2m 8,8s (1037:10,0UTC), separando-se às 
1038:11,7UTC (T+2m 11,55). 


Ás 1037:20,2UTC (T+2m 20.0s) o primeiro estágio inicia a chamada “dogleg maneuver” destinada a aumentar a inclinação da órbita 
inicial. Esta manobra é levada em duas fases, com a segunda fase a ser executada pelo segundo estágio. A primeira fase terminava a 
T+2m 40,0s (1037:40,2UTC). 


O final da queima do primeiro estágio MECO ocorre quando o propolente se esgota nos tanques do veículo. Neste lançamento isto 
teve lugar a T+4m 23,4s (1039:23,6UTC) com a separação entre o primeiro estágio e o segundo estágio a ter lugar às 1039:31,6UTC 
(T+4m 31,45). A ignição do motor Aerojet AJ10-118K do segundo estágio ocorreu a T+4m 36,9s (1039:37,IUTC) imiciando-se 
assim a primeira queima do segundo estágio. 
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A segunda fase da “dogleg maneuver' destinada a aumentar a inclinação da órbita inicial inicia-se a T+4m 43,0s (1039:43,2UTC) e 
termina a T+4m 53,0s (1039:53,2UTC). A separação da carenagem de protecção da carga teve lugar às 1039:57,2UTC (T+4m 
57,05). Esta separação ocorre quando o nível calor molecular é inferior a 1,135 W/m”. 
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O final da primeira queima do segundo estágio ocorre a 
T+10m 48,1s (1045:48.3UTC). O conjunto encontrava-se 
agora numa órbita inicial com um perigeu a 174,1 km de 
altitude, apogeu a 205,6 km de altitude e 37,50º de 
inclinação orbital. Pelas 1047:30,2UTC (T+12m 30,0s) é 
iniciada uma manobra em preparação da segunda ignição. 
Esta manobra termina a T+1l7/m 20,0s (1052:10,2UTC). 
Dez segundos mais tarde o conjunto entra numa rotação 
em torno do seu eixo longitudinal para assim regular o 
aquecimento enquanto permanece nesta órbita. Esta 
manobra terminava a T+56m 25,0s (1125:25,2UTC) e à 
segunda queima do segundo estágio iniciava-se às 
1137:29,4UTC (T+lh 2m 29,2s), terminando as 
1138:11,9UTC (T+lh 3m 11,75). Nesta fase os parâmetros 
orbitais são: perigeu: 190,8 km; apogeu: 1.240,0 km; 
37,95º de inclinação orbital. 


Para estabilizar o lançador eram accionados motores de 
rotação a T+lh 4m 1,7s (1139:01,9UTC) e a separação 
entre o segundo e o terceiro estágio ocorria às 
1139:4,9UTC (T+ 1h 4m 4,75). 


A ignição do terceiro estágio e a activação do sistema 
NCS (Nutation Control System) ocorre a T+lh 6m 8,4s 
(1141:8,6UTC). A purga do sistema NCS ocorre entre 
T+lh 6m 51,7s (J141:5S1,9UTC) e T+lh 7m 44,0s 
(1112:44,2UTC). 


O conjunto Star-48 / GPS-IIR-21(M) está agora na órbita 
de transferência desejada e a separação do satélite ocorre 
as 1143:01,9UTC (T+lh 8m 1,7s). Dois segundos mais 
tarde é accionado o dispositivo “yo” com o objectivo de 
induzir um movimento errático ao terceiro estágio 
evitando assim que entre de novo em contacto com o 
satélite. 


O primeiro apogeu da órbita de transferência ocorria a 
T+4h 3m 23,3s (1438:23,5UTC). 


Entretanto, e após a missão principal, o segundo estágio 
leva a cabo uma queima para o colocar em segurança e 
baixar a inclinação orbital, minimizando assim a 
probabilidade de casualidade. Esta queima é executada 
após a separação do terceiro estágio. A ignição ocorre a 
T+1h 46m 40s (1221:10,2UTC) e tem uma duração de 32 
segundos terminando às 1221:42,2UTC). Após esta 
queima o segundo estágio encontra-se numa órbita com 
um perigeu a 203,7 km; apogeu a 1.224,3 km e inclinação 
orbital de 32,91º. 


O fim de uma era 


A 27 de Agosto a Força Aérea dos Estados Unidos 
anunciava que o satélite GPS-IIR-21(M), agora com a 
designação militar USA-206 estava operacional para os 
utilizadores civis e militares em todo o mundo juntando-se 
assim a uma constelação operacional de 30 satélites que 
proporcionam uma cobertura global e um aumento na 
performance do serviço GPS. 
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Esta missão marcou o final de uma era de 20 anos de lançamentos do Delta-2 para colocar em órbita os satélites de navegação. A 
próxima geração de satélites de navegação é mais pesada e serão colocados em órbita por foguetões Atlas-V ou Delta-IV. 


A tabela seguinte mostra os parâmetros orbitais do USA-206 / GPS-IIR-21(M) a caminho da sua órbita operacional”. 





! Dados cedidos por Antonin Vitek 
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Arianespace — dominio do mercado de lançamento de satélites 


Com um calendário de lançamentos invejável e uma quota de mercado muito superior às restantes empresas comerciais, a 
Arianespace voltou a afirmar a sua posição ao colocar em órbita dois novos satélites de comunicações, o japonês JCSat-12 e o 
australiano Optus-D3, a 21 de Agosto de 2009 naquela que foi a sua quarta missão do ano. 


O Ariane-SECA 


O super lançador europeu Ariane-SECA é um 
lançador a dois estágios, auxiliados por dois 
propulsores lateras a combustível sólido. O 
Ariane-SECA tem um peso bruto de 777.000 kg, 


, STLDA - intemalsioiciios 
f [ASTRID Sara Tras Taro À 


| Raça podendo colocar 16.000 kg numa órbita a 405 

) km de altitude com uma inclinação de 51,6º em 

f relação ao equador terrestre ou então 10.500 kg 

| AL asia datam numa órbita de transferência para a órbita 
a RUAS Acresce cx FADE Cora | E 

2 + Ve bg mel ápgena geossíncrona. No lançamento desenvolve 


1.566.000 kgf. Tem um comprimento total de 
— — Yebizujo sauipraçs dus 59,0 metros e o seu diâmetro base é de 5,4 
di fee sia metros. 
* Flogs RS bg 
Ent tioneca Os propulsores laterais de combustível sólido 
CA - Comic — CA desenvolvem mais de 90% da força inicial no 
areia prio ei O ne lançamento. Designados P241 (Ariane-5 EAP 
Estero Cho eo MS ami to pecou “Etage Acceleration a Poudre”) cada propulsor 
| : ES | | tem um peso bruto de 278.330 kg, pesando 
38.200 kg sem combustível e desenvolvendo 
66.0000 kgf no vácuo. O Tes é de 275 s (les-nm 
aa 7 de 250 s) e o Tq é de 130s. Os propulsores 
E náaaap A gm laterais têm um comprimento de 31,6 metros e 
- Mass 276 apro um diâmetro de 3,05 metros. Estão equipados 
cao dd com um motor P241 que consome combustível 
PRE sólido constituído por uma mistura de 68% de 
Er Fere aa | TI ba perclorato de amónia (oxidante), | 18% de 
lies 2 [4 dll “ea abraçada pa alumínio (combustível) e 145 polibutadieno 
(substância aglutinante). 


Cada propulsor é composto por três segmentos. 
, O segmento inferior tem um comprimento de 
e == = Et = Ta 11,1 metros e está abastecido com 106,7 t de 
paira danço Edo | | propolente; o segmento central tem um 
comprimento de 10,17 metros e está abastecido 
107,4 t de propolente, finalmente o segmento 
superior (ou frontal) tem um comprimento de 
3,5 metros e está abastecido com 23,4 t de 
propolente. Sobre o segmento superior está 
11.000 kN at Lift-off localizada uma ogiva com um sistema de 
bm HO + Pa qi controlo. O processo de ignição é iniciado por 
meios pirotécnicos (assim que o motor 
criogénico Vulcan do primeiro estágio estabiliza a sua ignição) e o propolente sólido queima a uma velocidade radial na ordem dos 
7,4 mm/s (a queima é realizada de dentro para fora). O controlo de voo é feito através da tubeira móvel do propulsor que é 
conduzida actuadores controlados hidraulicamente. 





O primeiro estágio do foguetão Ariane-SECA, denominado H1'73 (EPC “Etage Principal Cryotechnique”), tem um comprimento de 
30,5 metros e um diâmetro de 5,46 metros. Tem um peso bruto de 186.000 kg e um peso sem combustível de 12.700 kg. No 
lançamento desenvolve 113.600 kgf (vácuo), com um les de 434 s (les-nm de 335 s) e um Tq de 650 s. O seu motor criogénico 
Vulcain-2 (com um peso de 1.800 kg, diâmetro de 2,1 metros e comprimento de 3,5 metros) é capaz de desenvolver 132.563 kgf no 
vácuo, com um les 440 s e um Tq de 605 s. Tal como o Vulcan, utilizado no primeiro estágio do Ariane-5G, o Vulcain-2 consome 
LOX e LH». O Vulcain-2 é desenvolvido pela Snecma. 
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O H173 é capaz de transportar mais 15.200 kg de propolente devido a modificações feitas no tanque de oxigénio líquido. Na parte 
superior do H173 encontra-se a secção de equipamento VEB (Vehicle Equipment Bay) do Ariane-SECA onde são transportados os 
sistemas eléctricos básicos, sistemas de orientação e telemetria, e o sistema de controlo de atitude. A secção de equipamento é 
desenvolvida pela Astrium SAS e tem uma altura de 1,13 metros e um peso de 950 kg. 


Lançamento Missão Veículo lançador Age Hora Satélites 
Lançamento 
Skynet-5B (32293 2007-0564) 
Star One C-1 (32294 2007-056B) 
VINASAT-1 (32767 2008-0184) 
Star One C-2 (32768 2008-018B) 
Skynet-5C (33055 2008-0304) 
Turksat-3A (33056 2008-030B) 
ProtoStar-1 (33153 2008-0344) 
Badr-6 (33154 2008-034B) 
Superbird-7 (33274 2008-0384) 
AMC -21 (33275 2008-038B) 
Hot Bird-9 (33459 2008-0654) 
Eutelsat-W2M (33460 2008-065B) 
NSS-9 (33749 2009-0084) 
Hot Bird-10 (33750 2009-008B) 
SPIRALE-1 (33751 2009-008€C) 
SPIRALE-2 (33752 2009-008D) 
' rá Herschel (34937 2009-0264) 
2009-026 V188 L546 14-Mai-09 13:12:02 Planck (34938 2009-026B) 
2009-035 V189 L547 1-Jul-09 17:52:09 TerreStar-1 (35496 2009-0354) 


09: JCSat-12 (35755 2009-0444 
fa em ás Optus-D3 (35756 2009-044B) 


2007-056 | V179 L538 14-Nov-07 22:06:00 
2008-018 V182 L539 18-Abr-08 22:16:00 
2008-030  VI83 L540 12-Jun-08 21:54:00 


2008-034  V184 L541 7-Jul-08 21:47:00 


2008-038 V185 L542 14-Ago-08 20:44:00 


2008-065  V186 L543 20-Dez-08 22:35:07 


2009-008 V187 L545 12-Fev-09 22:09:00 





O segundo estágio ESC-A, desenvolvido pela Astrium GmbH, tem um comprimento de 9,0 metros, um diâmetro de 5,5 metros, um 
peso bruto de 16.500 kg e um peso sem combustível de 2.100 kg. No lançamento desenvolve 6.600 kgf (vácuo), com um les de 446 
s e um Tg de 960 s. O seu motor HM-'7B (com peso de 155 kg, um diâmetro de 2,7 metros e um comprimento de 2,0 metros) é capaz 
de desenvolver 6.394 kgf no vácuo, com um les 446 s e um Tq de 731 s. Consome LOX e LH». O HM-7B, desenvolvido pela 
Snecma, também era utilizado no terceiro estágio dos lançadores Ariane-4, bem como o tanque de oxigénio líquido. Este estágio 
pode transportar 14.000 kg de propolente criogénico e permite ao Ariane-SECA colocar 10.000 kg em órbitas de transferência para a 
órbita geossíncrona, em missões onde transporta duas cargas utilizando o adaptador Sylda, ou então 10.500 kg de carga para a 
mesma órbita quando se trata de um único satélite. 
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As carenagens da carga no Ariane-SECA (e da versão original do Ariane-5) são construídas pela Contraves Space e existem três 
versões consoante o tamanho dos satélites a serem transportados. As diferentes versões das carenagens têm 12,73 metros, 13,81 
metros ou 177,00 metros de comprimento, com uma massa que varia entre os 2.000 kg e os 2.900 kg. No Interior da carenagem os 
satélites são transportados no adaptador Sylda, caso se trate do lançamento de dois ou mais satélites. O Sylda é construído pela 
Astrium GmbH e existem sete versões com uma altura que varia entre os 4,6 metros e os 6,4 metros, e um peso entre os 400 kg e os 


500 kg. 


| JCSat-12 | | Optus-D3 | 


O satélite híbrido JCSat-12 foi encomendado à 
Lockheed Martin Commercial Space Systems logo após 
a perda do JCSat-11 a 5 de Setembro de 2007 quando 
foguetão lançador 8K82KM Proton-M/Briz-M teve 
problemas na ignição do seu segundo estágio. 


O JCSat-12 é baseado no modelo AZ2100X e transporta 
30 repetidores em banda Ku activos além de 12 
repetidores em banda C para cobertura do Japão, região 
da Ásia — Pacífico e Havai. O satélite é operado pela 
SKY Perfect JSAT Corporation, um dos maiores 
operadores de satélites da Ásia e o único fornecedor 
japonês de sinal de TV multi-canal e serviços de 
comunicações por satélite. 


No lançamento o satélite tinha uma massa de 4.000 kg e 
deverá ter uma vida operacional de 15 anos na órbita 
geossíncrona. 





ASTE] 








tenrcer gun bo | 


á 
L 
DaOIG LSACNESARIANESPACID Opa ON ida US GRC AR 


O 
] cá > E? 


dl 
Ê VA 1 au Ei 


Em Órbita — Vol.8 - N.º 94/ Outubro de 2009 


O satélite Optus-D3 foi construído pela Orbital Sciences 
Corporation e é baseado no seu modelo Star-2. 


O satélite transporta 24 repetidores activos em banda Ku 
numa plataforma que é ideal para aplicações de telefonia, 
dados e retransmissão. 


No lançamento o satélite tinha uma massa de 2.500 kg e 
deverá ter uma vida operacional de 15 anos na órbita 
geossíncrona. 


Está equipado com quatro painéis solares por conjunto e é 
estabilizado nos seus três eixos espaciais. O seu sistema 
de propulsão é à base de um sistema de transferência 
orbital de bi-propolente e de um sistema de 
monopropolente (hidrazina) para o sistema de 
manutenção orbital. 
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Lançamento da missão VI90 
A 4 de Abril de 2007 a Arianespace 


eee ERAM || 7 . Ê 
or anunciava que a operadora australiana 
(de Optus havia seleccionado a empresa 
pe -A Me europeia para colocar em órbita o satélite de 


HE | comunicações Optus-D3. O lançamento 
| (| teria lugar em 2009 e seria levado a cabo 
H|[||| | | por um foguetão Ariane-SECA ou Soyuz- 
|) ||| | || || Fi ST. O Optus-D3 seria então o quinto satélite 

11] desta empresa lançado pela Arianespace 
[|||] após o lançamento do Optus-Dl, em 
Outubro de 2006, do Optus & Defence-Cl, 
em 2003”, e do Aussat-K3 em 1987!º. Na 
altura o lançamento do satélite Optuz-D2 
seria levado a cabo 5 de Outubro de 2007". 

























































































O contrato para o lançamento do Optus-D3 
for o 285º contrato assmado pela 
Arianespace desde a sua fundação em 
Março de 1980. 


Às 2243:10UTC do dia 5 de Setembro de 
2007 era lançado desde a Plataforma de 
Lançamento PU-39 do Complexo de 
| Lançamento LC200 do Cosmódromo GIK-5 
T Tm Im Baikonur, Cazaquistão, o foguetão 

| | 8K82KM Proton-M/Briz-M (53522/88522) 
que transportava o satélite Japonês JCSat- 
ll. O primeiro estágio do lançador 
funcionou como previsto, mas por altura da 
ignição do segundo estágio e da separação 
entre este e o primeiro estágio, os 
observadores puderam constatar que algo 
não corria como previsto. O foguetão 
acabaria minutos mais tarde por se 
despenhar nas estepes do Cazaquistão, 
destruindo a sua preciosa carga. No dia 
seguinte a JSAT Corporation anunciava que 
havia encomendado a construção do satélite 
JCSat-12 à Lockheed Martin Corporation 
tendo por base o mesmo modelo AZ100AX 
que havia sido utilizado como base do 
JCSat-11. 
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A 19 de Setembro a Arianespace anunciava que a operadora japonesa JSAT Corporation havia seleccionado a empresa europeia para 
o lançamento do JCSat-12 naquele que for o 24º contrato de uma empresa japonesa com o gigante europeu no comércio do 
lançamento de satélites. 


* O satélite Optus-DI (29495 2006-043B) foi colocado em órbita por um foguetão Ariane-SECA (V173/L533) lançado às 
2056:07UTC do dia 13 de Outubro de 2006 a partir do Complexo de Lançamento ELA3 do CSG Kourou. Neste lançamento foram 
também colocados em órbita os satélites DirecTV-9S (29494 2006-0434) e LDREX-2 (29496 2006-0430). 


2 O satélite Optus & Defence C1 (27831 2003-028B) foi colocado em órbita por um foguetão Ariane-5G (V161/L515) lançado às 
2238:22UTC do dia 11 de Junho de 2003 a partir do Complexo de Lançamento ELA3 do CSG Kourou. Neste lançamento foi 
também colocado em órbita o satélite BSat-2c (27830 2003-0284). 

0 O satélite Aussat-K3 (18350 1987-0784) foi colocado em órbita por um foguetão Ariane-3 (V19) lançado às 0045:28 do dia 16 de 
Setembro de 1987 a partir do Complexo de lançamento ELA 1 do CSG Kourou. Neste lançamento foi também colocado em órbita o 
satélite Futelsat-I F4 (18351 1987-078B). 

“O satélite Optus-D2 (32252 2007-044A) foi lançado por um foguetão Ariane-5GS (V178/L526) às 2202UTC do dia 5 de Outubro 


de 2007 a partir do Complexo de Lançamento ELA3 do CSG Kourou. Neste lançamento foi também colocado em órbita o satélite 
Intelsat-11 *PAS-11º (32253 2007-044B). 
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O lançamento do JCSat-12 ficou agendado para o Verão de 2009 a bordo de um foguetão Ariane-SECA. O JCSat-12 foi o 77º satélite 
da JSAT a ser contratado para o lançamento depois do JCSat-1'2, do JCSat-5!* em 1997, do JCSat-110 em 2000'*, do JCSat-8 em 
20022, do JCSat-9!º e do JCSat-10 em 2006". 





No dia 10 de Abril de 2009 o navio de transporte MN 


Arianespace — Soluções & Serviços Toucan chegava ao porto de Pariacabo, perto de Kourou, 
transportado os diferentes componentes de mais um 
À empresa europeia Arianespace é a líder mundial em serviços e foguetão Ariane-SECA. Os componentes do veículo L548 
soluções de lançamentos orbitais, fornecendo serviços e soluções foram então transferidos por terra para o Centro Espacial 
movadoras aos seus clientes há mais de 27 anos. Sendo suportada de Kourou. Com a chegada deste lançador, encontravam- 
por 23 accionistas, e pela Agência Espacial Europeia, a se três foguetões Ariane-SECA em diferentes fases de 
Arianespace oferece uma família de lançadores sem rivais, sendo preparação no porto espacial europeu na Guiana Francesa 
composta pelos foguetões Ariane-5, Soyuz e Veja, e por uma força (na altura o veículo L546 que seria utilizado para colocar 
de trabalho internacional de renome devido à sua cultura de em órbita os observatórios Herschell e Planck 
excelência. A Arianespace já colocou em órbita mais de 260 | encontrava-se no interior do edifício FAB (Final 
satélites desde a sua fundação, incluindo mais de 60% dos satélites Assembly Building), onde se processa a montagem final 
comerciais agora em serviço. Possuí uma lista de cargas a ser do foguetão, e o veículo L547 para o lançamento do 
colocadas em órbita de mais de 50 satélites, o que equivale a mais satélite comunicações TerreStar-l encontrava-se Já 
de três anos de operações. integrado no anterior do edifício LIB (Launcher 
Integration Building). 





O início da campanha para a missão V190 teve início a 11 de Junho, no mesmo dia que 
se Iniciou a montagem do veículo L549 no interior do LIB com a erecção do seu estágio 
criogénico principal e posterior colocação sobre uma das duas mesas móveis operacionais 
existentes em Kourou (imagem ao lado cedida pela Arianespace). Os dois propulsores 
laterais de combustível sólido foram transferidos para o LIB a 12 de Junho e integrados 
no mesmo dia. 


Enquanto se procedia à preparação do estágio principal, era também preparado o estágio 
criogénico superior ESC-A e a secção de equipamento que seriam mais tarde colocadas 
sobre o estágio principal. A montagem inicial do veículo L548 foi então finalizada a 22 de Junho (imagem na página seguinte cedida 
pela Arianespace). 





2 O satélite JCSat-1 (19874 1989-0204) foi lançado por um foguetão Ariane-44LP (V29) às 2329UTC do dia 6 de Março de 1989 a 
partir do Complexo de Lançamento ELA? do CSG Kourou. Neste lançamento foi também colocado em órbita o satélite Meteosat-4 
'MOP-1" (19876 1989-020B). 

5 O satélite JCSat-5 (25067 1996-0754) foi lançado por um foguetão Ariane-44P (V103) às 2252UTC do dia 2 de Dezembro de 
1997 a partir do Complexo de Lançamento ELA? do CSG Kourou. Neste lançamento foi também colocado em órbita o satélite 
Equator-S (25068 1997-075B). 

“ O satélite JCSat-110 (26559 2000-0604), anteriormente conhecido como N-SAT-110 ou Superbird-5, foi lançado por um 
foguetão Ariane-42L (V 133/1499) às 2300UTC do dia 6 de Outubro de 2000 a partir do Complexo de Lançamento ELA2 do CSG 
Kourou. 

5 O satélite JCSat-8 (27399 2002-0154), também designado JCSat-2A, foi lançado por um foguetão Ariane-44L (V149) às 
0129UTC do dia 29 de Março de 2002 a partir do Complexo de Lançamento ELA2 do CSG Kourou. Neste lançamento foi também 
colocado em órbita o satélite Astra-3A (27400 2002-015B). 

6 O satélite JCSat-9 (29045 2006-0104) foi posteriormente colocado em órbita por um foguetão 11K77 Zenit-SL DM-SL (SL-31) 
da Sea Launch a partir da sua Plataforma Odyssey no Oceano Pacífico. 

” O satélite JCSat-10 (29272 2006-0334) foi lançado por um foguetão Ariane-SECA (V172/L531) às 2215UTC do dia 11 de 
Agosto de 2006 a partir do Complexo de Lançamento ELA? do CSG Kourou. Neste lançamento foi também colocado em órbita o 
satélite Syracuse-3B (292773 2006-033B). 
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O lançador seria submetido a testes funcionais comprovando assim a 
operacionalidade dos seus sistemas. A EADS Astrium entregava o lançador 
à Arianespace a 1'7 de Julho com a transferência do veículo entre o edifício 
LIB e o edifício FAB. 


Entretanto o satélite JCSat-12 chegara a Kourou no dia 18 de Julho e 
ç entrava na fase de verificação nas instalações de preparação de carga. O 
€ À SE satélite Optus-D3 chegava a Kourou a 21 de Julho a bordo de um avião de 
E Vit carga fretado de propósito para o efeito e que aterrou no aeroporto 
internacional de Rochambeau, em Cayenne, (imagem em baixo cedida 

pela Arianespace). 


Emi 
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Após chegar à Guiana Francesa o Optus-D3 era transferido para a sala S5€C no edifício de 
preparação de cargas onde o satélite seria verificado, submetido a testes e preparado para o 
seu abastecimento com os propolentes necessários para as manobras orbitais lançamento. 


Entre 31 de Julho e 3 de Agosto procedeu-se aos preparativos do satélite JCSat-12 e 
respectivo abastecimento na sala S5A. O mesmo aconteceria com o satélite Optus-D3 entre os 
dias 1 e 4 de Agosto, mas na sala SSB. Com os dois satélites prontos e abastecidos para o 
lançamento, passou-se à fase seguinte de preparação da missão: a integração da carga no 
lançador. Esta fase foi iniciada a 5 de Agosto com a colocação do JCSat-12 no adaptador de 
carga, sendo depois transferido a 8 de Agosto para o edifício FIB. A 10 de Agosto o satélite 
JCSat-12 é colocado sobre o adaptador de carga Sylda ao mesmo tempo que o satélite Optus- 
D3 é acoplado á sua unidade de adaptação ao lançador. Este componente de forma cónica 
serve de Interface entre o satélite e o estágio ESC-A. 

Após ser colocado sobre o adaptador Sylda, formando-se asssm a primeira parte do 


componente superior do lançador, procedeu-se à colocação da carenagem de protecção sobre 
o satélite JCSat-12, o que ocorreu a 11 de Agosto. Neste dia o Optus-D3 é transportado para o 
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FIB. 








No dia 12, o Optus-D3 é integrado sobre 
o estágio ESC-A, iniciando-se a fase 
final da integração dos dois satélites no 
foguetão lançador. O componente 
superior do lançador (satélite JCSat-12, 
o adaptador de carga Sylda e a 
carenagem de protecção) é colocado 
sobre o Optus-D3 a 13 de Agosto. 


Os preparativos finais e o controlo dos 
satélites são levados a cabo a 14 de 


Agosto e no dia 17 é executado um ensaio do lançamento. Nos dias 18 e 19 de Agosto o lançador é armado (os seus sistemas 
pirotécnicos são activados) e procede-se à revisão do estado de prontidão para o lançamento, levando-se a cabo também a 


preparação final do Ariane-SECA. 
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Com uma carga total de 77.654 kg, incluindo 6.543 kg respeitantes aos satélites, o Ariane-SECA (L548) foi transportado para o 
Complexo de Lançamento ELA3 a 20 de Agosto e após chegar à plataforma de lançamento são efectuadas as conexões dos sistemas 
umbilicais com o complexo. Neste dia procede-se também ao abastecimento de hélio líquido. 
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A contagem decrescente teve início a T-11lh 30m (1039UTC) no dia 21 de Agosto, e a T-7h 30m (1439UTC procedeu-se à 
verificação dos sistemas eléctricos. A janela de lançamento para a missão V190 decorria entre as 2209UTC e as 2309UTC. O início 
do abastecimento do estágio criogénico principal com oxigénio e hidrogénio líquido ocorreu a T-4h 50m (1759UTC). O 
arrefecimento do motor Vulcam do estágio principal foi iniciado a T-3h 20m (1849UTC) e as verificações das ligações entre o 
lançador e os sistemas de telemetria, comunicações e rastreio são executadas a T-1h 10m (2059UTC). 


A Sequência Final Sincronizada teve início a T-7/m (2202UTC). Esta sequência tem como objectivo levar a cabo as operações finais 
no foguetão lançador antes do lançamento, juntamente com as verificações finais necessárias antes da passagem para a configuração 
final. Tal como o seu nome indica, é totalmente automática, e é levada a cabo concorrentemente pelo computador de bordo e por 
dois computadores redundantes no 
complexo de lançamento até T-4s. 


Os computadores comandam as 
operações eléctricas finais (início do 
programa de voo, servocontrolos, 
troca para o fornecimento interno de 
energia, etc.) e | verificações 
associadas. Os computadores também 
colocam os propolentes e sistemas de 
fluidos na configuração de voo e 
levam a cabo as verificações 
associadas. Adicionalmente, regula as 
configurações finais dos sistemas no 
solo, nomeadamente: 


e Iniciação da injecção de água 
no fosso das chamas e sua 
orientação (T-30s); 


e Aspiração do hidrogénio para 
arrefecimento do motor 
Vulcan (T-18s); 


e Queima do hidrogénio 
utilizado no arrefecimento do 
motor (T-5,5s). 


A T-4s, o computador de bordo toma 
conta das operações da ignição final 
do motor e operações de lançamento: 


e Inicia a sequência de ignição 
para o motor principal 
Vulcan (T-Os); 


e Verifica a operação do motor 
(entre T+4,5s a T+7,3s); 


e Comanda a ignição dos 
propulsores lateras de 
combustível sólido para o 
lançamento imediato 
(T+7,3s). 


Qualquer desactivação da sequência 
sincronizada após T-/m implica a 
colocação imediata do lançador na 
configuração antes de T-7m. 


Ás 2205UTC (T-4m) os tanques de 
propolente são pressurizados para o 
voo ea T-Im (2208UTC) o lançador começa a utilizar as suas baterias Internas para o fornecimento de energia. 





A T-5,5s é emitida a ordem para a abertura dos braços criogénicos e a T-4s as operações começam a ser comandadas pelo 
computador a bordo do Ariane-SECA. Os sistemas de orientação são accionados a T-3s. 


Em Órbita — Vol.8 - N.º 94/ Outubro de 2009 665 


NOONFA d - 53 AP ogpa anbado | 35vdGNvIN-SIND PSI oora 


Em Órbita 


L 


fe N 
e) 
Ss 
N 
O 
"S 
º 
Q 
E 
S 
A 
=“ 
“+ 
[e N 
Sa 
e, 

] 
e 
s 
> 

l 
S 
Es 
O 
S 
q 





Em Órbita 


A T-Os entra em ignição o motor Vulcam do primeiro estágio e os seus parâmetros são todos verificados pelo computador. Com os 
parâmetros correctos a ignição dos dois propulsores laterais de combustível sólido ocorre a T+7s (2209UTC) e o lançador abandona 
a plataforma de lançamento a T+7,3s. A T+12,5s termina a ascensão vertical e inicia-se uma manobra de orientação com uma 
duração de 10 segundos que coloca o foguetão na trajectória desejada. A T+12s inicia-se uma manobra de rotação para colocar o 
foguetão na atitude ideal para suportar as cargas aerodinâmicas. 


A separação dos dois propulsores laterais de combustível sólido ocorreu a T+2m 20s (221 ]UTC) e a separação das duas metades da 
carenagem ocorreu a T+3m 28s QIIZUTCO). O final da queima do estágio criogénico principal ocorreu a T+8m 52s (Q21]7UTC) e a 
separação entre o estágio criogénico principal e o estágio ESC-A ocorre a T+9m Is (22]8UTC), com este último a entrar em ignição 
4 segundos mais tarde. A longa queima do estágio ESC-A terminava às 2233UTC (T+24m 35s) numa altura em que o lançador 
viajava a uma velocidade de 9,458 km/s e a uma altitude de 525 km. Nesta fase haviam sido atingidas as condições para a colocação 
dos dois satélites na órbita de transferência para a órbita geossíncrona. 


DiIiDE 





À separação do satélite JCSat-12 ocorre a T+26m 44s (2235UTC, seguindo-se a separação do adaptador Sylda às 2241UTC (T+32m 
51s) e do satélite Optus-D3 a T+34m 10s (2243UTC). As operações de voo foram concluídas a T+44m 21s (2253UTC). 


A tabela seguinte mostra os parâmetros orbitais do satélite JCSat-12 a caminho da órbita geossíncrona!'é. 





'* Dados cedidos por Antonin Vitek http://www lib.cas.cz/space.40/INDEX1.HTM. 
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A tabela seguinte mostra os parâmetros orbitais do satélite JCSat-12 a caminho da órbita geossíncrona”. 


22-Ago E mera 35806 e 1.96 | 632.90 
23-Ago 6011 ECT RE 35719 a — 1.07 | 147.07 
26-Ago ET 28581 RT 35783 e 0.08 | 1255.93 
31-Ago 35744 ET 35796 a 0.02 1435.23 


07-Set | 35781 | [3581 | 002 | 1436.57 


5 
E 
E: 
E 
4 
t 
ã 
Ê 
: 
| 
: 
É 





? Dados cedidos por Antonin Vitek http://www lib.cas.cz/space.40/INDEX1.HTM. 
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Naro-1 falha lançamento do STSAT-2 


As 0800:33UTC do dia 25 de Agosto de 2009 a Coreia do Sul lançava desde o Centro Espacial de Naro, o seu primeiro foguetão 
Naro-1 transportando o satélite STSAT-2 (Science and Technology Satellite-2). Os dois estágios do lançador funcionaram como 
previsto, mas devido a um problema na separação da carenagem de protecção não foi possível colocar o satélite numa órbita viável. 


O Naro-1 (KSLV-1) 
História do programa 


Em Janeiro de 2005 as autoridades da Coreia do Sul anunciavam a intenção de comprar à Rússia, nomeadamente à empresa estatal 
GKPNTs Khrunichev, dez foguetões Angara com o intuito de fazer avançar o seu próprio plano de desenvolvimento do foguetão 
KSLV-1 (Korea Satellite Launch Vehicle-1). Segundo o plano do KARI (Korea Aerospace Research Institute), o desenvolvimento 
da sua tecnologia espacial seria levada a cabo em três fases. A primeira fase do programa veria o lançamento de dois KSLV-1 para 
lançamentos de teste colocando em órbita satélites com uma massa de 100 kg, enquanto que os restantes seriam utilizados para o 
teste dos sistemas de controlo no solo. Na segunda fase, que na altura estava prevista para decorrer até 2010, estava planeado o 
desenvolvimento do foguetão KSLV-2 capaz de colocar em órbita um satélite até 1.000 kg. Finalmente, e até 2015, dar-se-ia o 
desenvolvimento do KSLV-3 com uma capacidade de carga de 1.500 kg. 


Em Dezembro de 1999 a Coreia do Sul havia referido a sua intenção de possuir um foguetão lançador operacional para colocar em 
órbita pequenos satélites por volta do ano 2005. Na altura estava a decorrer o desenvolvimento de um pequeno lançador com o 
propósito de lançar um pequeno satélite com algumas centenas de quilos. A KARI havia desenvolvido um motor de 13.000 kgf que 
equipava o foguetão-sonda KSR-III (Korea Sounding Rocket-IIN e por volta de 2001 estava prevista a construção de um polígono de 
lançamento que deveria estar completo em 2004. O desenvolvimento de uma capacidade de lançamento orbital próprio deveria 
encorajar as industrias sul-coreanas para o desenvolvimento de tecnologias espaciais autónomas. O KARI pretendia desenvolver um 
foguetão que englobasse um conjunto de tecnologias modernas baseadas na 
tecnologia avançada das estruturas compósitas com alta resistência e baixo peso, 
tanques criogénicos de alta pressão, motores de combustíveis líquidos, sistemas 
de controlo, sistemas imerciais e outros. Dar-se-ia particular atenção às 
tecnologias de integração de sistemas como uma tecnologia chave para integrar e 
gerir essas tecnologias avançadas. Neste plano o KARI faria a gestão do 
desenvolvimento e a Korean Air participava na integração dos sistemas e no 
desenvolvimento de subsistemas para o lançador. 


Assim, o KSLV-I seria desenvolvido tendo por base o KSR-III cujas tecnologias 
foram obtidas em colaboração com as universidades e industrias sul-coreanas. O 
KSLV-1 seria composto por um corpo principal ladeado por dois propulsores 
laterais, também baseados no KSR-III. 





No ano 2001 a Coreia do Sul torna-se membro do MTCR (Missile Technology 
Control Regime) dando-lhe assim a capacidade de comprar tecnologias a outros países para fins não militares. Ao abrigo dos acordos 
possíveis no âmbito do MCTR, a Rússia concordou no desenvolvimento conjunto de um motor de propolentes líquidos para o 
KSLV-I. O KARI e o centro de produção estatal Khrunichev assinaram um acordo em 26 de Outubro de 2004 para a criação de um 
lançador, o KSLV-I. O foguetão coreano deveria ser lançado em 2005, mas acabou por ser adiado para 2008. A Rússia recusou a 
transferência de tecnologia devido aos regulamentos de segurança expressos no acordo de protecção de tecnologia. Um pré-requisito 
para a assinatura do acordo entre os dois países foi o acesso da Coreia do Sul ao tratado internacional de não proliferação de 
tecnologias de mísseis. O acordo foi assinado em Outubro de 2006 pelo Primeiro-ministro e Ministro da Ciência e Tecnologia Kim 
Woo-sik, e pelo Presidente da Agência Espacial Federal Russa Anatoly Perminov. No entanto, ainda nesse mês, Vladimir Nesterov, 
gestor da Khrunichev, referiu a intenção do centro russo de proceder ao desenho e fabrico do sistema de propulsão do primeiro 
estágio do KSLV-I. 


O acordo de cooperação entre os dois países foi rectificado a 7 de Junho de 2007 pelo parlamento russo. O senado russo aprovou 
então acordo de segurança de tecnologia que delineava a protegia a tecnologia que seria transferida para o lado coreano. O acordo 
final foi finalmente assinado pelo Presidente Vladimir Putin a 28 de Junho de 2007 e o Presidente Sul-Coreano Roh Moo-hyun 
promulgou o acordo a 24 de Julho. 


Com este acordo a Coreia do Sul poderia avançar a todo o vapor com o desenvolvimento do KSLV-I, um foguetão com uma altura 
de 33,5 metros, um diâmetro de 2,9 metros e um peso de 143.000 kg. O veículo seria lançado do Centro Espacial Naro localizado em 
Oeinaro-do próximo de Goheung, prefeitura de Jeonnan. O primeiro estágio do KSLV-I seria um módulo URM-1 russo modificado 
do foguetão Angara, enquanto que o segundo estágio seria desenhado pela Coreia do Sul. A carga para o primeiro lançamento seria 
composta por instrumentação científica. O primeiro estágio não é idêntico ao que será utilizado no foguetão Angara, utilizando outro 
motor. O motor RD-151 possui quatro câmaras de combustão com uma força de 1.667 kN. O segundo estágio é completamente 
desenvolvido pelos coreanos, incluindo o motor para o impulso final, o sistema de navegação inercial, o sistema de fornecimento de 
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energia, o sistema de controlo, o sistema de segurança e a carenagem de protecção. O desenho, fabrico, avaliação e teste e respectiva 
montagem dos componentes, seriam todas levadas a cabo por especialistas coreanos. 


Paralelamente ao desenvolvimento do KSLV-I, a Coreia do Sul desenvolveu também o complexo de lançamento composto pelo 
complexo de lançamento e de teste, infra-estruturas no solo (nomeadamente os meios de medição, fornecimento de energia, 
instalações de manutenção, área residencial e meios de acesso), e o centro de controlo. 


No Verão de 2005 foi atribuído à empresa ABSL um 
contrato para o desenvolvimento das baterias para o 
KSLV-I cujo voo inaugural estava agora previsto para 
Outubro de 2007. 


O desenvolvimento do KSLV-I foi sofrendo de atrasos de 
ambos os lados e em Novembro de 2007 o lançamento 
inaugural havia sido adiado para Outubro de 2008. Em 
Abril de 2008 o KARI anunciava que o estágio superior 
do lançador estava completo. Nesta altura já o lançamento 
havia sido adiado mais dois meses para Dezembro de 
2008. 


A 3 de Abril tinha início os testes operacionais que 
verificaram a operação e funcionamento geral do lançador 
ao mesmo tempo que se verificavam todos os passos da 
sequência de voo após o lançamento. Os especialistas sul- 
coreanos colocaram especial ênfase no teste das 
operações do segundo estágio ao verificarem o processo 
de separação da carenagem de protecção, ignição do segundo estágio, desempenho do controlo de atitude, separação do satélite e 
processo de finalização do voo. O KARI estava dentro do calendário previsto para o desenvolvimento do KSLV-I e seu lançamento 
em Dezembro de 2008. O plano previa então o transporte do estágio superior para o Centro Espacial Naro em Setembro e a chegada 
do primeiro estágio russo em Outubro de 2008. 





A 31 de Julho é levada a cabo uma revisão do processo de 
preparação para o lançamento e é decidido que a segunda metade 
de 2009 seria a melhor altura para proceder com a missão. O 
calendário de preparação da missão teve de ser ajustado devido 
aos atrasos na Instalação do complexo de lançamento devido ao 
tremor de terra de Sichuan que atrasou a entrega de componentes 
necessários. Foi também decidido introduzir novos testes de 
performance para garantir o sucesso do lançamento. 


A 9 de Agosto um avião de carga Antonov An-124-100 
transportava um modelo do primeiro estágio do KSLV-I que foi 
utilizado para examinar o motor, sistemas electrónicos, sistema 
de injecção de combustível e também para levar a cabo testes do 
equipamento do solo e da plataforma de lançamento. 
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Especificações técnicas 


O foguetão Naro-1 é um lançador a dois estágios com uma massa total de 140.000 
kg, tendo um comprimento de 30,0 metros e um diâmetro de 3,90 metros. No 
lançamento desenvolve uma força de 1.910.000 kN, sendo capaz de colocar uma 
carga de 100 kg numa órbita a uma altitude de 300 km e com uma inclinação de 
38,0º. 


O primeiro estágio, Angara URM-1, tem uma massa bruta de 140.000 kg e uma 
massa de 10.000 kg sem combustível. Está equipado com um motor RD-151 (motor 
RD-191 com a força reduzida) que desenvolve uma força de 7.887 kN (no vácuo) e 
tem um Isp de 338s e o seu Tq é de 300 s. Tem um comprimento de 25,0 metros e 
um diâmetro de 2,90 metros. Consome oxigénio líquido e querosene. 


O segundo estágio, KSR-1, tem uma massa bruta de cerca de 1.000 kg e uma massa 
de 100 kg sem combustível. No vácuo desenvolve uma força de 86,2 kN, tendo um 
Isp de 250 s, O seu Tq é de 25 s. Tem 4,70 metros de comprimento e um diâmetro 
de 0,42 metros. 


Lançamento do Naro-1 


O lançamento do Naro-1 teve lugar às 0800:33UTC do dia 25 de Agosto de 2009. 
Infelizmente o satélite STSAT-2 falou a órbita por 21 km. O segundo estágio e o 
satélite atingiram uma altitude de 327 km em vez dos esperados 302 km a 306 km 
para uma órbita com um apogeu a 2.045 km e um perigeu a 302 km. O satélite 


STSAT-2 ficou numa trajectória balística, atingindo uma altitude de 387 km por 
volta das O811IUTC. 


A performance do lançador decorreu como previsto mas os momentos iniciais do 
lançamento mostraram um desvio da ascensão vertical para um dos lados do 
complexo de lançamento. Quando levou a cabo a manobra a 900 metros de altitude 
para alterar o seu curso do azimute de voo, observou-se um desvio da atitude do 
veículo, recuperando no entanto a orientação rapidamente. 


Quais as causas do falhanço da missão? A telemetria de voo permitiu revelar que as 
duas metades da carenagem de protecção não se separam como deveriam aos T+3m 
36s (0804:09UTC), levando a que o satélite adoptasse uma trajectória balística 
sobre o Pacífico Sul e acabando por reentrar sobre a Austrália. Somente uma 
metade da carenagem de 600 kg se terá separado, deixando a outra metade na 
posição inicial até à separação do satélite. Ao se separar, o satélite STSAT-2 terá 
embatido na carenagem, danificando-o. O excesso de peso com a presença dos 300 
kg extra excedeu a capacidade de carga do lançador fazendo com que o conjunto 
composto pelo segundo estágio, pelo satélite e pela metade da carenagem, somente 
atingisse uma velocidade de 6,2 km/s. Por outro lado, o segundo estágio não possuía 
a capacidade de compensar o excesso de carga com o aumento de duração da sua 
queima. O sistema de orientação também teve de tentar compensar com o desvio no centro de gravidade originado pela presença da 
carenagem, fazendo que a propulsão não fosse dirigida na direcção de voo e induzindo uma ligeira rotação do veículo. 
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O lançamento do Naro-1 estava inicialmente previsto para ter lugar a 30 de Julho após vários outros adiamentos. Porém, os testes do 
motor RD-151 e a posterior análise dos dados levaram a um adiamento do lançamento que foi agendado para entre 19 e 26 de 
Agosto. 


O Naro-1 foi transportado para a plataforma de lançamento a 17 de Agosto percorrendo os 1,5 km entre o edifício de integração e 
montagem e a plataforma rebocado no veículo de transporte especial que serve também de sistema de erecção na plataforma. Após 
ser colocado na posição vertical, o foguetão foi segurado com os sistemas pirotécnicos e procedeu-se à ligação das condutas de 
abastecimento, pneumáticas e eléctricas. 


O lançamento a 19 de Agosto às 0800UTC foi adiado a T- 
Tm 42s (0752UTC) devido à falha de uma válvula a alta 
pressão que não funcionou como esperado devido à baixa 
pressão no tanque de fornecimento de hélio que deveria 
funcionar a alta pressão. Como o adiamento ocorreu numa 
fase adiantada na sequência automática de lançamento, este 
teve de ser adiado por vários dias para trabalhos de 
reciclagem da contagem decrescente e dos preparativos para 
o lançamento, bem como á necessidade de se proceder a uma 
investigação às causas do problema. Posteriormente foi 
determinado que o problema que causou a falha da válvula 
estava relacionado com um sensor do software ligado ao 
sequenciador automático do lançamento. O lançamento 
acabaria por ser adiado para as OS00UTC do dia 25 de 
Agosto. 




















O satélite STSAT-2 (ou STSAT-2A) 


O satélite STSAT-2 foi desenvolvido em conjunto pelos 
KAIST (Korea Advanced Institute of Space and 
Technology) e pelo GIST (Gwangju Institute of Science 
and Technology). Tinha uma massa de 100 kg no 
lançamento e deveria operar numa órbita com um 
apogeu a 1.500 kg e perigeu a 300 km, numa missão de 
dois anos. Estava equipado com dois painéis solares e 
transportava um radiómetro de microondas e um 
telescópio solar de observação Lyman-alfa, desenhados 
com o intuito de medir a energia radiativa da Terra bem 
como levar a cabo medições da altitude orbital com 
grande precisão. 


O satélite é também designado STSAT-2A, sendo o 
STSAT-2B o satélite a ser utilizado no próximo 
lançamento do Naro-1. 
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O historial de sucessos consecutivos por parte dos lançadores orbitais chineses ficou manchado a 31 de Agosto de 2009 durante o 
lançamento do satélite de comunicações indonésio Palapa-D. Devido a um problema de propulsão no terceiro estágio do foguetão 
lançador CZ-3B Chang Zheng-3B, o satélite acabou por ficar colocado numa órbita mais baixa do que o previsto tendo de utilizar o 
seu próprio sistema de propulsão para atingir a sua órbita geossíncrona operacional, mas diminuindo assim o seu período útil de 
vida. 


O lançador CZ-3B Chang Zheng-3B 


O foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B representa uma evolução em relação ao lançador orbital CZ-3A Chang Zheng-3A, sendo um 
dos veículos mais potentes disponíveis pela China. O CZ-3B é um lançador a três estágios auxiliados por quatro propulsores laterais 
de combustível hipergólico, possuindo uma grande capacidade de carga para a órbita de transferência para a órbita geossíncrona 
utilizando para tal tanques de propolente mais largos e uma maior ogiva. 


A Academia Chinesa de Tecnologia de Veículos Lançadores (CALT) iniciou o desenho do CZ-3A Chang Zheng-3A em meados dos 
anos 80. O CZ-3A é um veículo lançador a três estágios com uma capacidade de 2.600 kg para a órbita de transferência para a órbita 
geossíncrona. O seu terceiro estágio utiliza propolentes criogénicos, isto é hidrogénio e oxigénio líquido. A capacidade do CZ-3B 
para a órbita de transferência para a órbita geossíncrona atinge os 5.100 kg ao utilizar quatro propulsores laterais e um segundo 
estágio mais alongado. O CZ-3B proporciona quatro tipos de carenagens de protecção e quatro tipos distintos de interfaces de carga 
que proporcionam assim aos utilizadores mais flexibilidade. 


Às principais características do CZ-3B estão assinaladas na seguinte tabela. 


Primeiro estágio Segundo estágio Terceiro estágio 


L-180 L-35 H-18 


ismememis [| mm | 


DaFY20-1 (Principal) 
DaFY5-1 (YF-20B) DaFY6-2 (YF-20B) DaFY21-1 (Vernier) 
(YF-22A/23A) 


Força (kN) 740,4 (x4) 2.961,6 
11,8 x 4 (Vernier) 
E ON RR O O 


Diâmetro carenagem (m) 4,0 


Comprimento total (m) 54,838 


O sistema do CZ-3B é composto pela estrutura do foguetão lançador, sistema de propulsão, sistema de controlo, sistema de 
telemetria, sistema de rastreio e segurança, sistema de controlo de atitude e de gestão de propolente na fase orbital não propulsiva, 
sistema de utilização de propolente criogénico, sistema de separação e sistema auxiliar. 


Estágio Propulsores laterais 





A estrutura do foguetão actua de forma a suportar as várias cargas internas e externas no lançador durante o transporte, elevação 
(colocação na plataforma de lançamento) e voo. A estrutura do foguetão também combina todos os subsistemas em conjunto. A 
estrutura do foguetão é composta pelos propulsores, primeiro estágio, segundo estágio, terceiro estágio e carenagem de protecção. A 
figura na página seguinte mostra a configuração do foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B. 
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13. Motor principal 2º estágio 
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Cada propulsor lateral é composto pela zona frontal, tanque de oxidante, zona inter-tanque, tanque de combustível, secção posterior, 
secção de cauda, estabilizador, válvulas e condutas, etc. 


O primeiro estágio é composto pela secção inter-estágio, tanque de oxidante, inter-tanque, tanque de combustível, secção posterior, 
secção de cauda, válvulas e condutas, etc. 


O segundo estágio é composto pelo tanque de oxidante, inter-tanque, tanque de combustível, válvulas e condutas, etc. 


O terceiro estágio contém o adaptador de carga, secção de equipamento e tanque de propolente criogénico. O adaptador de carga faz 
a ligação física entre a carga e o foguetão CZ-3B e reparte as cargas entre ambos. O anel da interface no topo do adaptador pode ser 
uma das Interfaces standard internacionais 937B, 1194, 11944 ou 1666. A secção de equipamento para o método de introdução da 
carga na plataforma de lançamento (Encapsulation-on-pad) é uma placa circular fabricada numa estrutura metálica em favos de mel 
onde estão montados os sistemas aviónicos do lançador. Se a carenagem é montada no método BS3, a secção de equipamento será 
uma estrutura cilíndrica com uma altura de 0,9 metros apoiada no terceiro estágio (As duas figuras seguintes mostram os diferentes 
tipos de secção de equipamento). O tanque de propolente do terceiro estágio é termicamente isolado com um anteparo comum, tendo 
uma forma convexa superior no meio. O hidrogénio líquido é abastecido na parte superior do tanque e o oxigénio líquido é 
armazenado na parte inferior. 


À carenagem é composta por uma abóbada, secção bi-cónica, secção cilíndrica e secção cónica invertida. 







Eng 


Pavtosd 


Ailiapiles 











SO Lv Soparation Plane 


VER 





E Thirl Sage 





VER (for Encapsulation-on-pad) 


Fairnng 


Dry bond 
iclapler 


Li Jiansilaih 
duda pior 


SCLW 
Saspemetion Plan 





ps 








Li Thard Stage 





VEB (tor Encapsulaton-in-BSI) 


Em Órbita — Vol.8 - N.º 94/ Outubro de 2009 678 


Em Órbita 





O sistema de rastreio e de segurança mede os dados da trajectória e parâmetros de injecção orbital finais. O sistema também fornece 
informação para meios de segurança. A auto-destruição do foguetão lançador seria levada a cabo de forma remota caso ocorresse 
alguma anomalia em voo. O desenho da medição de trajectória e de segurança são integrados em conjunto. 


O sistema de controlo de atitude e de gestão de propolente na fase de voo não propulsionada leva a cabo o controlo de atitude e 
gestão de propolente em órbita e reorienta o lançador antes da separação da carga. Um motor alimentado por hidrazina em pressão 
trabalha de forma intermitente neste sistema que pode ser accionado repetidamente segundo os comandos recebidos. 


O sistema de utilização dos propolentes criogénicos mede em tempo real o nível de propolentes no interior dos tanques do terceiro 
estágio e ajusta o nível de consumo de oxigénio líquido para tornar os propolentes residuais numa proporção óptima. O ajustamento 
é utilizado para compensar o desvio da performance do motor, estrutura da massa, carga de propolente, etc., para o propósito de se 
obter uma maior capacidade de lançamento. O sistema contém um processador, sensores de nível de propolente e válvulas de 


ajustamento. 


Os seguintes esquemas representam a estrutura dos sistemas de propulsão do primeiro, segundo e terceiro estágios. 
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Durante a fase de voo do CZ-3B Chang Zheng-3B existem cinco eventos de separação: a separação dos quatro propulsores laterais, a 


separação entre o segundo e o primeiro estágio, a separação entre o segundo e o terceiro estágio, a separação da carenagem e a 
separação entre a carga e o terceiro estágio. 


e Separação dos propulsores — os propulsores laterais 
estão acoplados ao primeiro estágio por três piro- SUL Separatro 
mecanismos localizados na secção frontal e por 
mecanismos de separação na secção posterior. Quatro 
pequenos foguetões geram forças de separação para o 
exterior após a abertura simultânea dos mecanismos de 
separação. 


e Separação entre o primeiro e o segundo estágio — a 
separação entre o primeiro e o segundo estágio é uma 
separação a quente, isto é o segundo estágio entra em E a si Fatring Jettisommny 
ignição em primeiro lugar e depois o primeiro estágio é 4 
separado com a força dos gases de exaustão após o 
accionamento de 14 parafusos explosivos. 


e Separação entre o segundo e o terceiro estágio — a 
separação entre o segundo e o terceiro estágio é uma 
separação a frio. Os parafusos explosivos são accionados 
em primeiro lugar e depois pequenos retro-foguetões no 
segundo estágio são accionados para gerar a força de 
separação. 


SecondfThird Sage Sepuratnum 


e Separação da carenagem — durante a separação da 
carenagem, os parafusos explosivos que ligam a 
carenagem e o terceiro estágio são accionados em 
primeiro lugar e depois todos os dispositivos pirotécnicos 
que ligam as duas metades da carenagem são accionados, 
com a carenagem a ser separada longitudinalmente. A 
carenagem volta-se para fora apoiada em dobradiças 
devido à força exercida por molas. 


e Separação entre a carga e o terceiro estágio — a carga 
está fixa com o lançador ao longo de uma banda de 
fixação. Após a separação, a carga é empurrada pela acção de molas. 
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O sistema de coordenadas do foguetão lançador (OX YZ) tem origem no centro de massa instantâneo do veículo, isto é no centro de 
massa integrado da combinação carga / veículo lançador, incluindo o adaptador, propolentes e carenagem, etc., caso seja aplicável. 
O eixo OX coincide com o eixo longitudinal do foguetão. O eixo OY é perpendicular ao eixo OX e estão no interior do plano de 
lançamento 180º para lá do azimute de lançamento. Os eixos OX, OY e OZ formam um sistema ortogonal que segue a regra da mão 
direita. 





A atitude de voo do eixo do veículo lançador está 
definida na figura ao lado. O fabricante do 
satélite define o sistema de coordenadas do 
satélite. A relação ou orientação entre o veículo 
lançador e os sistemas do satélite serão 
determinados ao longo da coordenação técnica 
para projectos específicos. 


Missões que podem ser realizadas pelo CZ-3B 


O foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B é um 
veículo potente e versátil que é capaz de levar a 
cabo as seguintes missões: 


e Transportar cargas para órbitas de 
transferência para a órbita 
geossíncrona(GTO). Esta será a função 
primária do CZ-3B e o objectivo da sua 
concepção. Após a separação do CZ-3B, 
o satélite 1rá transferir-se da órbita GTO 
para a órbita geossíncrona GEO). Esta é 
a órbita operacional na qual o período 
orbital do satélite commcide com o 
período de rotação da Terra, 24 horas, e 
o plano orbital coincide com o plano do 
equador (ver figura em baixo); 


e  Injectar cargas numa órbita terrestre 
baixa (LEO) localizada abaixo de uma 
altitude média de 2.000 km; 


e Injectar cargas em órbitas sincronizadas com o Sol (SSO). O plano destas órbitas encontra-se ao longo da direcção de 
rotação do eixo de rotação da Terra ou aponta para a rotação da Terra em torno do Sol. A velocidade angular do satélite é 


igual à velocidade angular média da Terra em torno do Sol. 
e Lançar sondas espaciais para lá do campo gravitacional da Terra. 
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Performance do CZ-3B Chang Zheng-3B 


No total já foram levadas a cabo 12 lançamentos do CZ-3B, tendo uma taxa de sucesso de 91,7% (ou 83,3% se assumirmos que o 
lançamento do Palapa-D foi um lançamento mal sucedido). O primeiro lançamento do CZ-3B teve lugar a 14 de Fevereiro de 1996 
(1901UTC) quando o veículo CZ3B-1 tentou colocou em órbita o satélite Intelsat-708. Infelizmente o lançamento levado a cabo 
desde o Centro de Lançamento de Satélites de X1 Chang não foi bem sucedido devido a um problema no sistema de orientação do 
lançador que acabou por se despenhar 22 segundos após abandonar a plataforma de lançamento LC2, matando ou ferindo 59 
pessoas. A seguinte tabela mostra os lançamentos levados a cabo pelo CZ-3B: 


Lançamento Veículo lançador Data de Lançamento Hora (UTC) Satélites 


1996-F01 CZ3B-1/Y1 15-Fev-96 19:01:00 Intelsat-708 
E Agila-2 
1997-042 CZ3B-2/Y2 20-Ago-97 17:50:00 (24901 1997-0424) 
Apstar-2R 
(25010 1997-0624) 
Zhongwei-1 'ChinaStar-1' 
(25354 1998-0334) 
Xinnuo-1 “Sinosat-1” 
(25404 1998-0444) 
Apstar-6 
(28638 2005-124) 
Xinnuo-2 'Sinosat-2' 
(29516 2006-0454) 
NigComsSat-1 
(31395 2007-0184) 
ZhongXing-6B 'ChinaSat-6B' 
(31800 2007-0314) 
ZhongXing-9 'ChinaSat-9' 
(33051 2008-0284) 
Simon Bolivar 'VENESAT-1' 
(33414 2008-0554) 
Palapa-D 
(35812 2009-0464) 


1997-062 CZ3B-3/Y3 16-Out-97 19:13:00 
1998-033 CZ3B-4/Y5 30-Mai-98 10:00:00 
1998-044 CZ3B-5 /Y4 18-Jul-98 9:20:00 
2005-012 CZ3B-6/Y6 12-Abr-05 12:00:00 
2006-045 CZ3B-7/Y7 29-Out-06 16:20:52 
2007-018 CZ3B/E-8 / Y9 13-Mai-07 16:01:02 
2007-031 CZ3B-9/Y10 5-Jul-07 12:08:04 
2008-028 CZ3B-10/Y11 9-Jun-08 12:15:04 
2008-055  CZ3B/E-11/Y12 29-Out-08 16:53:53 


2009-046 CZ3B/E-12/Y8 31-Ago-09 9:28:00 


Esta tabela mostra os lançamentos orbitais levados a cabo pelo foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B. Todos os lançamentos são 
levados a cabo desde o Centro de Lançamentos de Satélites de X1 Chang. Tabela: Rui C. Barbosa. 





Mais recentemente uma versão melhorada do CZ-3B tem estado em desenvolvimento para aumentar a sua capacidade de carga GTO 
para os 5.500 kg. O CZ-3B/E tem basicamente a mesma configuração do CZ-3B exceptuando um estágio central mais alargado. O 
primeiro voo do CZ-3B/E teve lugar a 14 de Maio de 2007 


Descrição da missão do CZ-3B” 


O CZ-3B é principalmente utilizado para missões para a órbita GTO, sendo a GTO standard recomendada ao utilizador do veículo. 
O €7Z-3B coloca a carga numa GTO standard com os seguintes parâmetros a partir de X1 Chang: altitude do perigeu — 200 km; 
altitude do apogeu — 35.954 km, inclinação 28,5º; argumento do perigeu — 178º (estes parâmetros representam a órbita instantânea a 
quando da separação do satélite do terceiro estágio; A altitude do perigeu é equivalente a uma altitude real de 35.786 km na 
passagem do primeiro perigeu devido a perturbações causadas pela forma oblatada da Terra). 


Os quadros seguintes mostram a sequência de voo típica do CZ-3B Chang Zheng-3B. 


20 A discussão da performance do foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B aqui discutida é baseada na assumpção de que o veículo é 
lançado desde o Centro de Lançamento de Satélites de X1 Chang tendo em conta as limitações relevantes no que diz respeito à 
segurança e requerimentos de rastreio a partir do solo; tem-se em conta que o azimute de lançamento é de 97,5º: a massa do 
adaptador de carga e do sistema de separação não estão incluídas na massa da carga; o terceiro estágio do CZ-3B transporta a 
quantidade suficiente de propolente para atingir a órbita pretendida com uma probabilidade superior a 99,73%; por altura da 
separação da carenagem de protecção o fluxo aerodinâmico é inferior a 1.135 W/m?; e os valores das altitudes orbitais são 
determinados em relação a uma Terra esférica com um raio de 6.378 km. 
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Tempo de Voo (s) 
0,000 


Separação entre 1 / 2º estágio 146,180 
Separação da carenagem 215,180 


1437,673 
1457,673 
1537.673 


Sequência de voo típica do foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B Tabela: Rui C. Barbosa. 


Velocidade | Altitude | Distância | Inclinação Role Re auco 
k api Latitude | Longitude 

Evento relativa Balística a pra 
E Satélite Satélite 

(m/s) () (º) (º 


) 
28,246 


RanaS que n Aços 2242,964 | 53,944 | 68,716 | 24,804 | 28,161 | 102,720 
propulsores 


Separação da carenagem 


EREr ema co motor 5148,022 | 190,261 | 744771 | 4,334 27,090 | 109,464 
principal 2º estágio 

Final da queima dos motores | s,54 813 | 192.145 | 769756 | 4096 | 27043 | 109711 
vernier 2º estágio 

Separação entre 2º /3º 

estágio; Primeira ignição 3º 5164,493 | 192,509 | 774,756 4,047 27,034 109,760 
estágio 

fp pamenarquenmas 7358,010 | 204,340 | 2466.220 | -0,003 22.800 | 125.868 


Início da fase não propulsiva | 7362,919 | 204,322 | 3491,177 0,006 22. 12 126,096 
Segunda ignição 3º estágio 1373,724 | 200,109 | 7061,323 -0,033 4,363 164,098 


Roa Gan c eua que 9792292 | 219913 |8231,117 | 3,025 2348 | 175.503 
estágio 

Fim do ajustamento de 9791,531 | 231.622 | 8719,973 | 3,806 “3,195 176.979 
velocidade terminal 


Parâmetros característicos da trajectória de voo típica do foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B Tabela: 
Rui C. Barbosa. 
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As carenagens do CZ-3B 


A carga está protegida por uma carenagem que a isola de 
várias interferências da atmosfera, que inclui correntes de ar 
de alta velocidade, cargas aerodinâmicas, aquecimento 
aerodinâmico e ruídos acústicos, etc., enquanto que o 
lançador ascende através da atmosfera. A carenagem 
proporciona assim à carga um bom meio ambiente. 


Ed 


O aquecimento aerodinâmico é absorvido ou isolado pela 
carenagem. A temperatura no interior da carenagem é 
controlada dentro dos limites estabelecidos. Os ruídos 
acústicos gerados por correntes de ar e pelos motores do 
lançador são reduzidos para níveis permitidos para a 
respectiva carga. 


A carenagem é separado e ejectada quando o foguetão 


lançador voa fora da atmosfera. A altura exacta da separação da carenagem é determinada pelo requisito de que o fluxo de calor 


pa SE o ER ; o) 
aerodinâmico na separação da carenagem seja inferior a 1.135 W/m”. 


Vinte e dois tipos de testes foram levados a cabo no desenvolvimento da carenagem do CZ-3B, incluindo testes em túneis de voo, 
testes térmicos, testes acústicos, testes de separação, testes de análise de modelos, testes de resistência, etc. 


O CZ-3B Chang Zheng-3B proporciona quatro tipos distintos de carenagens: 4000F, 4000Z, 4200F e 4200Z, conforme referidas no 


seguinte quadro: 


4100 


| 


Lord oro mr 
Inha 


ini 


As carenagens utilizadas no foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B: à esquerda as carenagens 4000F e 4000Z e à direita as 
carenagens 4200F e 42007. 





A carenagem 4000F tem uma altura de 9,561 metros e suporta as interfaces de carga 937B, 1194, 1194A e 1666. A carenagem 
4000Z tem uma altura de 8,98 metros e suporta as interfaces de carga 1194A e 1666. A carenagem 4200F tem uma altura de 9.777 
metros e suporta as Interfaces de carga 1194A e 1666, tal como a carenagem 4200F que tem uma altura de 9,381 metros. 
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O volume estático da carenagem é a limitação física das dimensões máximas da configuração da carga a transportar. O volume 
estático é determinado pela consideração das deformações estimadas a nível dinâmico e estático do conjunto carenagem / carga por 
uma variedade de interferências durante o voo. Os volumes variam com diferentes tipos de carenagem e adaptadores de carga. Pode- 
se permitir que algumas saliências na carga possam exceder o volume estático máximo (D3650 ou D3850) da secção cilíndrica da 
carenagem. 


As estruturas das carenagens referidas são muito similares. Consistem 
- Dome numa abóbada, secção bi-cónica, secção cilíndrica e uma secção cónica 
invertida. 








Biconic Section A abóbada é um corpo semi-esférico com um raio de 1 metros, uma 

altura de 0,661 metros e um diâmetro de base de 1,890 metros. Consiste 

dia E. 4 numa concha abobadada, um anel de base, um anel em encapsulamento 
ARE e reforços. 


- Cylindncal Section 


Encapsulation Ring 


Exhaust 
vents 


Dome Shell o dá e ? Pd 


Reverse Cone Section 





[ E E 
| Dase Ring 
| iá 


A concha abobadada é uma estrutura em fibra de vidro Pa ii Stuttene 
com uma espessura de 8 mm. O anel de base, anel de 
encapsulamento e reforço são fabricados em ligas de alumínio de alta resistência. Uma cintura à base de borracha de sílica cobre o 
exterior da linha de divisão e um cinturão de borracha está comprimido entre as duas metades. Os cinturões de isolamento exterior e 
Interior impedem a corrente de ar de entrar na carenagem durante o voo. 





A parte superior da secção bi-cónica é um cone de 25º com uma altura de 1,400 metros e a parte inferior é um cone de 15º com uma 
altura de 1,500 metros. A parte superior e a parte inferior estão interligadas. O diâmetro do anel superior é de 1,890 metros e o 
diâmetro do anel inferior é de 4,000 metros. 


A estrutura da secção cilíndrica é idêntica à da secção bi-cónica, Isto é tem uma constituição em favos de mel de alumínio. Existem 

e o Ed a ; a ; 
duas entradas de ar condicionado na parte superior da secção cilíndrica e 10 saídas de exaustão com uma área total de 191 cm” na 
parte inferior. 


À secção cónica invertida é uma estrutura reforçada monocoque. E composta por um anel superior, um anel intermédio, reforços 
inferiores longitudinais e cobertura com tratamento químico. Para as carenagens 4000F e 4200F, estão disponíveis portas de acesso 
nesta secção. Para as carenagens 4000Z e 4200Z não existem portas de acesso. 


A superfície exterior da carenagem, especialmente a superfície da abóbada e da secção bi-cónica, sofre um aquecimento devido à 
corrente de ar a alta velocidade durante o lançamento. Deste modo, são adoptadas medidas que evitam o aquecimento para garantir 
que a temperatura na superfície interior seja inferior a 80ºC. 


A superfície exterior da secção bi-cónica e da secção cilíndrica são cobertas por um painel de cortiça especial. O painel na secção bi- 
cónica tem uma espessura de 1,2 mm e na secção cilíndrica tem uma espessura de 1,0 mm. 


O mecanismo de separação e ejecção da carenagem consiste em mecanismos de abertura laterais, mecanismo de abertura 
longitudinal e mecanismo de separação. Para as carenagens 4000F e 4200F o anel na base da carenagem está ligado com a secção 
curta dianteira do tanque criogénico do terceiro estágio por doze parafusos explosivos não contaminantes. Para as carenagens 40002 
e 4200Z a base do anel na carenagem está ligado com o topo da secção de equipamento por parafusos explosivos não contaminantes. 
A fiabilidade de um parafuso explosivo é de 0,9999. 


O plane de separação longitudinal da carenagem é o quadrante II-IV (XOZ). O mecanismo de abertura longitudinal consiste em 
parafusos entalhados, mangueiras, mangueiras com cordas explosivas e detonadores, suportes dos detonadores e dois parafusos 
explosivos. Duas mangueiras de aço percorrem a linha de separação da carenagem. Dois detonadores não sensíveis estão fixados a 
cada extremidade das cordas explosivas. A quando da separação, os dois parafusos não contaminantes são detonados e cortados. Os 
detonadores fazem as cordas explosivas entrar em ignição, gerando-se gás a alta pressão o que leva à expansão das mangueiras de 
aço e à quebra dos parafusos entalhados. Nesta sequência, a carenagem separa-se em duas metades. O gás gerado fica selado nas 
mangueiras de aço, não havendo assim contaminação da carga. 


Uma das duas cordas explosivas pode ser detonada apenas se um dos quatro detonadores é accionado. Se uma das cordas explosivas 
é accionada, todos os parafusos entalhados podem ser quebrados, isto é a carenagem pode separar-se. Assim, a fiabilidade da 
separação longitudinal é muito elevada. 
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Em cima: Mecanismo de separação da carenagem. 
Em baixo: Distribuição dos parafusos explosivos de separação 
lateral. 


Secthon F-F 


Hinge Bracket 





O mecanismo de separação da carenagem é composto por 
dobradiças e molas. Cada metade da carenagem é 
suportada por duas dobradiças que se localizam no 
quadrante I e Ill. Existem seis molas de separação 
colocadas em cada metade da carenagem; o máximo de 
força exercida por cada mola é de 37,8 kN. Após a 
abertura da carenagem, cada metade roda em torno de uma 
dobradiça. Quando a taxe de rotação da metade da 
carenagem é superior a 18º/s, a carenagem é ejectada. O 
processo cinemático é exemplificado na figura em baixo. 


Fainng 


ird Stage 


2rd Stage 


Podem ser incorporadas na secção bi-cónica da carenagem 
e na secção cilíndrica janelas transparentes às 
radiofrequências RF para fornecer ao satélite a capacidade 
de transmissão através da carenagem de acordo com as 
necessidades do utilizador. As janelas transparentes RF 
são fabricadas em fibra de vidro na qual a taxa de 
transparência é indicada na tabela em baixo. 


Frequencia (GHz 
E 


———— 
0,7 
0, 
E TO 0: 





Podem ser proporcionadas portas de acesso à secção cilíndrica para permitir um acesso limitado ao satélite após a colocação da 
carenagem. Algumas áreas da carenagem não podem ser seleccionadas para a localização das janelas de radiofrequência RF. 
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O Complexo de Lançamento 


O complexo de lançamento LC2 para o foguetão Chang Zheng-3B no Centro de Lançamento de Satélites em X1 Chang, inclui a 
plataforma de lançamento, torre de serviço, torre umbilical, centro de controlo de lançamento, sistemas de abastecimento, sistemas 
de fornecimento de gás, sistemas de fornecimento de energia, torres de protecção contra relâmpagos, etc. Um desenho esquemático 
do complexo de lançamento em X1 Chang é apresentado na figura seguinte. 





LStvrer lovoa 
2. Umbilical Fonver 

4, Launch Pod 2 

4. Launch Control Cena (LOC) 
>. Aomng Rom 

b, Drackino Static 


— 


F Crvogen Propellont Fuelng System 

E Stoa Proqellami Fislag Sy slirt 

4. Launch Pod é] 
A torre de serviço é composta pela torre do guindaste, equipamento movível, plataformas, elevadores, sistema de distribuição e 
fornecimento de energia, condutas de abastecimento para armazenamento do propolente, detectores de incêndio e extintores. 


Esta torre tem uma altura de 90,60 metros. No topo da torre existem dois guindastes. A altura de levantamento efectiva é de 85 
metros. A capacidade de carga é de 20.000 kg (guincho principal) e 10.000 kg (guincho suplente). Existem dois elevadores (com 
uma capacidade de 2.000 kg) para a elevação de pessoal e equipamentos. A torre tem plataformas para operações de verificação e 
operações de teste do foguetão lançador e da sua carga. 


À parte superior da torre é uma área limpa com ambiente controlado. O nível de limpeza é de Classe 100.000 e as temperaturas na 
área de operação do satélite encontram-se entre os 15 Ce os 25 ºC. A acoplagem entre a carga e o veículo lançador, teste do satélite, 
encapsulamento da carenagem e outras actividades são levadas a cabo nesta área. Um guindaste superior telescópico está equipado 
para levar a cabo estas operações. Este guindaste pode rodar num ângulo de 180º e a sua capacidade é de 8.000 kg. 


Na torre de serviço, a Satã 812 é exclusivamente preparada para a carga. No seu Interior é fornecida uma corrente eléctrica de 60Hz 
UPS (Fase 120V, 5kW). A resistência é menos de 10. A área desta sala é de 8 m”. 


Para além de um sistema de hidratação, a torre de serviço está também equipada com pó extintor e extintores 1211. 


A torre umbilical serve para fornecer ligações eléctricas, condutas de gás, condutas líquidas, bem como as ligações para o satélite e 
para o foguetão lançador. A torre tem um sistema de braço amovível, plataformas e condutas de abastecimento criogénico. O 
abastecimento do lançador é levado a cabo através das condutas criogénicas. A torre umbilical também está equipada com sistemas 
de ar condicionado para a carga e carenagem, um sistema RF, sistemas de comunicações, plataformas rotativas, sistemas de extinção 
de incêndios, etc. Os cabos de fornecimento de energia são conectados ao satélite e ao lançador através desta torre umbilical. As 


condutas do ar condicionado são ligadas à carenagem também através desta torre para fornecer ar limpo. A limpeza do ar 
condicionado é de Classe 100.000 e a temperatura encontra-se entre os 15ºC e os 25ºC, com uma humidade entre 35% e 55%. 


A Sala 722 da torre umbilical é exclusivamente preparada para a carga. A sua área é de 8m” e no seu interior é fornecida uma 
corrente eléctrica de 60Hz/50Hz UPS (Fase 120V/220V/15A). A resistência é menos de 10). 


Na página seguinte encontra-se um esquema do Complexo de Lançamento LC2 do Centro de Lançamento de satélites de X1 Chang. 
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Centro de Controlo de Lançamento 


O Centro de Controlo de Lançamento (CCL) é uma estrutura em fortim capaz de resistir a uma explosão violenta. As operações 
levadas a cabo na torre (tais como testes antes do lançamento, abastecimento, operações de lançamento) do foguetão lançador são 
controladas desde o CCL. O controlo de lançamento do satélite também pode ser levado a cabo no CCL. A sua área de construção é 
de 1.000 m”. 


O CCL inclui as salas de teste do veículo lançador, salas de teste dos satélites, sala de controlo de abastecimento, sala de controlo de 
lançamento, sala de informação para o director de missão, sistema de ar condicionado, passagens de evacuação, etc. Todo o CCL 
recebe ar condicionado. 


Existem duas salas para o teste dos satélites e cada uma tem uma área de 48,6 mí. a temperatura no interior das salas é de 20ºC com 
variação máxima e mínima de 5ºC. A humidade relativa é de 75%. Em cada sala existem painéis de distribuição de energia 
380V/220V, 50Hz e 120V/220V, 60Hz. A resistência é menos de 10. O satélite é conectado com o equipamento de controlo no 
interior da sala de teste através de cabos umbilicais. 


Estão disponíveis no Interior das salas sistemas de telefone e de monitorização, bem como na torre e nos restantes locais. 
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Centro de Controlo e Comando da Missão 


O Centro de Controlo e Comando da Missão (CCCM) está localizado a 7 km do local de lançamento. Todo o edifício inclui duas 
partes: uma é a zona de comando e controlo e a outra é a zona de computação. A zona de comando e controlo consiste em duas 
áreas: a área de comando e a área de segurança. Em torno da primeira zona encontram-se salas de operação e escritórios. Existem 
uma sala de visitas no segundo andar e os visitantes podem observar o lançamento em ecrãs de televisão. Existem sistemas de 
televisão por cabo parta os visitantes. 


O CCCM tem como funções comandar todas as operações das estações de rastreio e monitorizar a performance e estado do 
equipamento, levar a cabo o controlo de segurança após o lançamento, obter informações sobre os parâmetros de localização do 
lançador a partir de estações e processar estes dados 
em tempo real, fornecer a aquisição e e obter dados 
para as estações de rastreio e para o Centro de 
Controlo de Satélites em Xi'an, fomecer 
informações à equipa de controlo e levar a cabo o 
processamento de dados após a missão. 


O CCCM possui um sistema de computadores a 
funcionar em tempo real; um sistema de comando e 
controlo; levar a cabo a monitorização e 
fornecimento de controlo, computadores sistemas 
de conversão D/A e A/D, sistemas de televisão, 
sistemas de gravação de dados e sistemas de 
telecomando; sistemas de comunicação, sistemas de 
temporização e transmissão de dados, e 
equipamento de impressão e revelação de filme. 


Centro de Controlo, Telemetria e Detecção 


O Centro de Controlo, Telemetria e Detecção 
(CCTD) do Centro de Lançamento de Satélites de 
X1 Chang e o CCTD do Centro de Controlo de 
Satélites de X1'an, formam uma rede de Controlo, Telemetria e Detecção para cada missão. O CCTD do Centro de Lançamento de 
Satélites de X1 Chang consiste na estação de rastreio de X1 Chang, na estação de rastreio de Yibim e na estação de rastreio de 
Guiyang. O CCTD do Centro de Controlo de Satélites de X1'an consiste na estação de rastreio de Weinan, na estação de rastreio de 
X1amen e nos navios de instrumentação. 





O Centro de rastreio de Xi Chang inclui equipamentos ópticos, radar, telemetria e telecomando. É responsável pela medição e 
processamento dos dados de voo do foguetão lançador e também pelo controlo da zona de segurança. Os dados recebidos e gravados 
pelo sistema do CCTD são utilizados para o processamento e análise após a missão. 


As principais funções do CCTD são o registo dos dados iniciais de voo em tempo real, medição da trajectória do veículo lançador; 
recepção, gravação, transmissão e processamento dos dados e telemetria do foguetão lançador e do satélite; tomar decisões relativas 
à segurança; e computar o estado de separação entre o satélite e o lançador e respectivos parâmetros de injecção. 


Após o lançamento o foguetão é imediatamente seguido pelo equipamento óptico, de telemetria e por radares em torno do local de 
lançamento. Os dados recebidos são enviado para CCCM. Estes dados serão inicialmente processados e enviados para as estações 
respectivas. Os computadores das estações recebem estes dados e levam a cabo a conversão de coordenadas, utilizando esses dados 
como dados para orientar o sistema do CCTD para obter e seguir o alvo. 


Após a detecção do alvo, os dados medidos são enviados para os computadores na estação e para o CCCM para serem processados. 
Estes dados processados são utilizados para o controlo da segurança do voo. Os resultados das computações são enviados para o 
Centro de Lançamento de Satélites de X1 Chang e para o Centro de Controlo de Satélites de X1'an em tempo real através de linhas de 
transmissão de dados. 


Em caso de falha durante as fases de voo do primeiro ou segundo estágio, o oficial de segurança tomará uma decisão tendo por base 
os critérios de segurança. 


A injecção orbital da carga é detectada pelos navios de rastreio e enviada para o Centro de Controlo de Satélites de X1'an. Os 
resultados são enviados para o CCCM de X1 Chang para processamento e monitorização. 
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| Palapa-D | 


Em Julho de 2007 a empresa de comunicações indonésia PT Indosat 
Tbk contratou a Thales Alenia Space para construir e lançar o satélite 
de comunicações Palapa-D na segunda metade de 2009. O Palapa-D 
substitui o satélite Palapa-C2 que termina a sua vida útil em 2011. 


Tendo por base a plataforma Spacebus-4000B3, o Palapa-D está 
equipado com 24 repetidores standard em banda €C, 11 repetidores 
alongados em banda C e 5 repetidores em banda Ku para cobertura 
da Indonésia, das nações ASEAN, Ásia, Médio Oriente e Austrália 
desde a órbita geossíncrona a 113º. 


No lançamento o Palapa-D tinha uma massa de 4.100 kg, uma 
energia de carga de 6 kW e um período de vida útil de 15 anos. O 
satélite está equipado com um sistema de propulsão S400. 


O contrato para a construção do Palapa-D foi obtido pela Thales 
Alenia Space através de um concurso no qual a Indosat convidou 
vários construtores de empresas nacionais e estrangeiras. O contrato 
foi atribuído à empresa europeia após esta demonstrar a capacidade 
de cumprir com os requisitos da Indosat e devido á sua capacidade de 
proporcionar soluções de comunicações competitivas. 
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Lançamento do Palapa-D 


Pelas 0230UTC do dia 31 de Agosto era iniciado o 
abastecimento criogénico ao terceiro estágio do 
foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B (BZ3B-12) que 
transportava o satélite Palapa-D na Plataforma de 
Lançamento LC2 do Centro de Lançamento de Satélites 
de X1 Chang. Toda a contagem decrescente decorreu 
sem qualquer problema e ás 0728UTC era activado o 
sistema de controlo do lançador ao mesmo tempo que se 
procedia a uma verificação funcional de todos os 
sistemas. 


O sistema de telemetria foi activado às 0828UTC e às 
OS43UTC é terminado o fomecimento de ar 
condicionado à carenagem, desligando-se as tubagens 
de fornecimento. O programa de voo foi introduzido às 
0848UTC ao mesmo tempo que se procedia à separação 
das condutas de gás do primeiro e do segundo estágio. 
O pré-arrefecimento do motor do terceiro estágio 
ocorreu às O908UTC e o final do abastecimento do 
terceiro estágio deu-se às 09]5SUTC. A separação dos 


sistemas umbilicais do satélite ocorre entre as 091]3UTC 
e as O9]I0UTC. 


Os sistemas de telemetria e detecção são activados a T- 
3m (0925UTC). Nesta altura são desconectadas as 
condutas de propolentes do terceiro estágio. As 
condutas de gás para o terceiro estágio foram desligadas 
as O0926UTC. A activação do sistema de controlo 
ocorreu a T-Im 30s (0927UTC) e o umbilical dos 
sistemas de controlo, telemetria e detecção é 
desconectado às 0927UTC (T-Im) 


A ignição do primeiro estágio ocorreu às 0928UTC e 10 
segundos mais tarde o lançador leva a cabo a manobra 
de arfagem alinhando-se com o azimute de voo. O final 
da queima e separação dos quatro propulsores laterais 
de combustível líquido ocorre às 0930UTC, seguindo-se 
o final da queima do primeiro estágio e a sua separação 
do segundo estágio. 


As duas metades da carenagem de protecção separaram- 
se às O093]UTC. O final da queima do segundo estágio 
ocorreu às 0935UTC, primeiro com o final da queima 
do motor principal e depois com o final da queima dos 
motores vernier. De seguida ocorreu a separação entre o 
segundo e o terceiro estágio e a primeira ignição deste 
que terminaria pelas 0938UTC. 








O terceiro estágio juntamente com o satélite Palapa-D encontrava-se numa órbita preliminar a partir da qual seria executada uma 
segunda queima do terceiro estágio para colocar o satélite numa órbita de transferência para a órbita geossíncrona. 


A segunda ignição do terceiro estágio teve Início pelas 0948UTC e deveria ter uma duração de cerca de 3 minutos. Porém, um 
problema surgido nesta fase fez com que a duração da queima fosse inferior ao previsto. O satélite Palapa-D acabou por se separar 
do terceiro estágio, mas ficou numa órbita mais baixa colocando assim em perigo a sua utilização futura. 


A separação do Palapa-D deveria ocorrer às 0952UTC e o satélite deveria ficar colocado numa órbita com um apogeu a 50.291 km 
de altitude. 


Algumas horas após o lançamento o observador Philhp Clark referia que haviam sido detectados dois objectos em órbita com 
parâmetros orbitais que correspondiam ao lançamento do Palapa-D, mas com um apogeu mais baixo do que seria de esperar para 
este tipo de missão. Philhp Clark foi assim o primeiro a anunciar o problema registado na segunda queima do terceiro estágio do 
foguetão lançador. 
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Após o lançamento a Thales Alenia Space conseguiu contactar o satélite pelas 1500UTC confirmando o seu bom estado e a abertura 
dos seus painéis solares. Confirmou também que o satélite poderia atingir a órbita geossíncrona utilizando o seu próprio sistema de 
propulsão. 


A 9 de Setembro era anunciado que o Palapa-D havia atingido a órbita geossíncrona, mas que a sua vida útil em órbita fora reduzida 
para 10 anos. As autoridades chinesas anunciavam a 21 de Setembro a formação de um painel de inquérito para determinar as causas 
do problema registado com o terceiro estágio do CZ-3B. 


O foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B utilizado nesta missão tinha o número de série Y8, tendo sido fabricado em 1998 mas sendo 
submetido a manutenção no ano de 2007. 


A seguinte tabela mostra os parâmetros orbitais do Palapa-D após o lançamento e até atingir a órbita geossíncrona””. 


Gm) Gm) O (min) 


55.782 | as 14359] 





iha Es É It, E a e 
Sra E] 


ER O As 


nele ouço nem 


OU. PON.C 
AIEA 


4 





nN.chenshousgorci , mun.chenzh 


?! Dados cedidos por Antonin Vitek http://www .lib.cas.cz/space.40/INDEX L.HTM. 
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Quadro de Lançamentos Recentes 
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A seguinte tabela lista os lançamentos orbitais levados a cabo entre nos meses de Junho e Julho de 2009. Por debaixo de cada lançamento está referida uma sequência de quatro números 
que indica respectivamente o apogeu orbital (km), perigeu orbital (km), a inclinação orbital em relação ao equador terrestre (º) e o período orbital (minutos). Estes dados foram fornecidos 


pelo Space Track. Estes são os dados mais recentes para cada veículo à altura da edição deste número do Boletim Em Órbita. 


NORAD Designação 


TerreStar 

Cosmos 2451 
Cosmos 2452 
Cosmos 2453 
RazakSAT 
STS-127 (ISS-2J/A) 
DRAGONSAt 
ANDE-2 

Cosmos 2454 
Sterkh-1 

Progress M-67 (ISS-34P) 
Deimos-1 
Dubaisat- 1 
UK-DMC-2 
AprizeSat-4 


Nanosat-1B 


Data UTC Des. Int. 
01 Jul. 1752:09 2009-035 A 35496 
(35795 /35777 15,8 / 1436,09) 
06 Jul. 0126:34 2009-0364 35498 
(1509 / 1497 / 82,48 / 116,05) 

2009-036B 35499 
(1508 / 1496 / 82,49 / 116,03) 

2009-036C 35500 
(1507 / 1494 /82,48/ 116) 
14 Jul. 0335 2009-037 A 35578 
(690 / 665 /8,99/98,3) 
15 Jul. 2203:10 2009-0384 35633 
Regressou à Terra a 31 de Julho de 2009 

2009-038B 35690 
(321/314/51,64/90,87) 

2009-038C 35691 
(313 /306/51,64/90,71) 
21 Jul. 0357:42 2009-0394 35635 
(946 /915/ 82,95 / 103,64) 

2009-039B 35636 
(946 /915 / 82,96 / 103,64) 
24 Jul. 1056:56 2009-0404 35641 
Reentrou na atmosfera terrestre a 27 de Setembro de 2009 
29 Jul. 1846:31 2009-041A 35681 
(683 /634/98,12/97,86) 

2009-041B 35682, 
(683 /665 /98,12/98,23) 

2009-041C 35683 
(678 /647/98,12/98,98) 

2009-041D 35684 
(678 / 606 /98,12/97,56) 

2009-041 E 35685 
(678 /586/98,12/97,35) 

2009-041 F 35686 


(678 /565 /98,12/97,13) 
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AprizeSat-3 


Lançador 


Ariane-SECA (V189/L547) 


Rokot/Briz-KM 


Falcon-1 (F-5) 


OV-105 Endeavour 


11K65M Kosmos-3M 


11A511U-PBY Soyuz-U (YU15000-112) 


15A18 Dnepr-l (5107681113) 


Local Peso (kg) 
CSG Kourou, ELA3 


GIK-1 Plesetsk, LC133/3 


Ilha de Omelek 


Centro Espacial Kennedy, LC-39A 


GIK-1 Plesetsk, LC132/1 


GIK-5 Baikonur, LC1l PU-5 


GIK-5 Baikonur, LC109/95 


696 


11 Ago. 1947:33 2009-042A 
17 Ago. 1035:00 2009-043 A 
21 Ago. 2209  2009-044A 
2009-044B 
25 Ago. 0800:33 2009-F03 
29 Ago. 0359:37 2009-045 A 
31 Ago. 0928  2009-046A 
Data Lançamento Des. Int. 
11 Agosto 2009-042B 
11 Agosto 2009-042C 
16 Junho 1993-036APU 


35696 


SOJA 


351755 


35756 


35811 


296 1.2 


AsiaSat-5 
USA-206 'GPS-HR-21(M) 
JCSat-12 
Optus-D3 
STSAT-2 Naro-1 


STS-128 (ISS-17A) 


8K82KM Proton-M/Briz-M 
Delta-2 7925-9,5 (D343) 


Ariane-SECA (V190/L548) 


OV-103 Discovery 


CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (CZ3B-12) 


Outros Objectos Catalogados 


Palapa-D 

NORAD Designação 

35697 Briz-M 

35697 Tanque Briz-M 

35699 (Destroço) Cosmos 2251 


Veículo Lançador 
8K82KM Proton-M/Briz-M 


8K82KM Proton-M/Briz-M 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 


a (são catalogados 32 destroços resultantes da desintegração do satélite Cosmos 2251 devido à colisão com o satélite Indium-33) 


16 Junho 
14 Setembro 


1993-036ARC 
1997-051IRK 


35731 
351732 


(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) Iridium-33 


11K65M Kosmos-3M (47135-601) 
8K82K Proton-K/DM? (39101/2L) 


a (são catalogados 19 destroços resultantes da desintegração do satélite Irndium-33 devido à colisão com o satélite Cosmos 2251) 


14 Setembro 1997-051SE 
17 Agosto 2009-043B 

17 Agosto 2009-043C 

21 Agosto 2009-044C 

21 Agosto 2009-044D 

16 Junho 1993-036ARD 


35751 (Destroço) Iridium-33 
35753 Delta-K (D343) 

35754 PAM-D/Star-48 (D343) 
35757 ESC-A (V190/L548) 
35758 Sylda (V190/L548) 
35759 (Destroço) Cosmos 2251 


8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 
Delta-2 7925-9,5 (D343) 

Delta-2 7925-9,5 (D343) 
Ariane-SECA (V190/L548) 
Ariane-SECA (V190/L548) 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 


a (são catalogados 377 destroços resultantes da desintegração do satélite Cosmos 2251 devido à colisão com o satélite Irndium-33) 


16 Junho 
14 Setembro 


1993-036ASS 
1997-051SF 


35796 
351797 


(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) Iridium-33 


11K65M Kosmos-3M (47135-601) 
8K82K Proton-K/DM?2 (39101/2L) 


a (são catalogados 12 destroços resultantes da desintegração do satélite Indium-33 devido à colisão com o satélite Cosmos 2251) 


14 Setembro 1997-051ST 

04 Abril 1991-025A0 

31 Agosto 2009-046B 
1998-067BV 
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35809 (Destroço) Iridium-33 
35810 (Destroço) 

35813 H-18 (CZ3B-12) 
35814 (Destroço) ISS 


8K82K Proton-K/DM?2 (39101/22L) 
8K82K Proton-K/DM-2 (354-02) 


CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (CZ3B-12) 


Em Órbita 


GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
Cabo Canaveral AFS, SLC-17A 


CSG Kourou, ELA3 


Naro 
Centro Espacial Kennedy, LC-39A 


X1 Chang, LC2 


Local de Lançamento 


GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 


GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 


GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
Cabo Canaveral, SLC-17A 
Cabo Canaveral, SLC-17A 
CSG Kourou, ELA3 

CSG Kourou, ELA3 

GIK-1 Plesetsk, LC132/1 


GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 


GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 


GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
X1 Chang, LC2 
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Regressos / Reentradas 


A primeira tabela indica alguns satélites que reentraram na atmosfera ou regressaram nas passadas semanas. Estas informações são cedidas pelo Space Track. Ree: reentrou na atmosfera 
terrestre; Reg: regressou após a missão; Ino: inoperacional; Ope: Operacional. 


Data Status Des. Int. NORAD Designação Lançador Data Lanç. Local Lançamento D. Órbita 
02 Ago. Ree. 1998-067BT 35639 (Destroço) ISS 

03 Ago. Ree. 1998-067BL 33442 (Destroço) ISS — Saco de ferramentas 

04 Ago. Ree. 1968-091X 03599 (Destroço) Cosmos 249 11K67 Tsyklon-2A 20 de Outubro | NIIP-5 Baikonur, LC90/20 14898 
06 Ago. Ree. 1965-072F 01932 (Destroço) Thor Burner I (213) 10 de Setembro Vandenberg AFB, 4300B6 16036 
07 Ago. Ree. 1993-036YG 34686 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho GIK-1 Plesetsk, LC132/1 5896 
10 Ago. Ree. 1991-075C 27667 (Destroço) Ariane-44L (V47) 29 Outubro CSG Kourou, ELA2 6495 
11 Ago. Ree. 2002-060F 21622 SL-12 Motor Auxiliar 8K82K Proton-K/DM-2M (40902/95L) 25 Dezembro GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 2421 
11 Ago. Ree. 2009-010F 34269 SL-12 Motor Auxiliar 8K82K Proton-K/DM-2 28 Fevereiro GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 164 
13 Ago. Ree. 1999-057NZ 30790 (Destroço) CBERS-1 CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-2) 14 Outubro Taiyuan, LC] 3591 
16 Ago. Ree. 2007-018B 31396 H-18 (C7Z3B-8) CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (CZ3B-8)13 Maio X1 Chang, LC2 826 
18 Ago. Ree. 1993-036XT 34673 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho GIK-1 Plesetsk, LC132/1 5907 
20 Ago. Ree. 1990-084D 20816 Block-L 8K78M Molniya-M/L 20 Setembro NHP-53 Plesetsk, LC43/4 6909 
23 Ago. Ree. 1999-025BFV | 31075 (Destroço) FY-1C Feng Yun-1C | CZ-4B Chang Zeng-4B (CZ4B-1) 10 Maio Taiyuan, LC1 3758 
23 Ago. Ree. 1999-025DNM 35181 (Destroço) FY-1C Feng Yun-1C | CZ-4B Chang Zeng-4B (CZ4B-1) 10 Maio Taiyuan, LC1 3758 
25 Ago. Ree. 2001-049DF 27159 (Destroço) PSLV-C3 22 Outubro Satish Dawan SHAR, Sriharikota Is] 2864 
25 Ago. Ree. 2006-026VR 33429 (Destroço) Cosmos 2421 11K69 Tsyklon-2 25 Junho GIK-5 Baikonur, LC90 PU-20 1157 
27 Ago. Ree. 2008-0416 33326 (Destroço) CZ-2C Chang Zheng-2C/SMA 06 Setembro Taiyuan, LC] 355 
28 Ago. Ree. 1992-047N 28579 (Destroço) 8K82K Proton-K/DM-2 (376-01) 30 Julho GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 6238 
31 Ago. Ree. 2006-026AC 32741 (Destroço) Cosmos 2421 11K69 Tsyklon-2 25 Junho GIK-5 Baikonur, LC90 PU-20 1163 
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Dia (UTC) 
Novembro 


02 (0150:51)* 


10 (1422:05)* 
12 (0245:02)* 
14 (0548) 

16 (1928) 

19 (0045) 

22 

23 (1419) 

28 (0100) 

29 (2100) 


Dezembro 
07 (1410) 


09 (1626) 
18 


20 (2151:30) 
22 
28 


so 


Em Órbita 


Quadro dos lançamentos orbitais previstos para Novembro / Dezembro de 2009 


Lançador 


15435 Rokot/Briz-KM 


11A511U Soyuz-U 

CZ-2C Chang Zheng-2C 
Atlas-V/431 (AV-024) 
OV-104 Atlantis 
Delta-IV+(5,4) (D346) 
11A511U Soyuz-U 

8K82KM Proton-M/Briz-M 
H-2A (F16) 

11K77 Zemt-3SLB/DM-SLB 


Delta-2 7320 (D347) 
Ariane-56sS (V193) 
8K82KM Proton-M/DM-2 


11A511U-FG Soyuz-FG 
15418 Dnepr-l 
15435 Rokot/Briz-KM 


GSLV Mk-2 (D-3) 


Carga 


SMOS 
PROBA-2 


“Poisk” Progress-M MIM2 
SJ 11-01 Shi Jian 11-01 


Inteslat-14 

STS-129 (ISS-ULF3) 
WGS-3 

Lotus-S 

Futelsat-W? 

IGS Optical-3 
Intelsat-15 


WISE 

Helios-IIB 
Uragan-M 
Uragan-M 
Uragan-M 

Soyuz TMA-17 
TanDEX-X 
Gonets-M n.º 2 
Gonets-M n.º 3 
Gonets-M n.º 4 
SMKA (Yubileyniy-2) 
G-Sat 4 (HealthSat) 


* Missões já lançadas a quando da edição deste número do Boletim Em Órbita 
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Local 


GIK-1 Plesetsk, LC133/3 


GIK-5 Baikonur, LCl PU-5 
Jiuquan, LA-4/SLS-2 

Cabo Canaveral AFS, SLC-41 
Centro Espacial Kennedy, LC-39A 
Cabo Canaveral AFS, SLC-37B 
GIK-1 Plesetsk, LC16/2 

GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
Tanegashima, Yoshinubo LP1 
GIK-5 Baikonur, LC45 PU-1 


Vandenberg AFB, SLC-2W 
CSG Kourou, ELA3 
GIK-5 Baikonur 


GIK-5 Baikonur, LCl PU-5 
GIK-5 Baikonur, LC109-95 
GIK-1 Plesetsk, LC133/3 
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Próximos Lançamentos Tripulados 


16 de Novembro de 2009 STS-129/ISS ELC-1 ELC-2 OV-104 Atlantis (31) 15 dias 
Charles Hobaugh:; Barry Wilmore; Michael Foreman; Robert Satcher; Randolph Bresnik; Leland Melvin 





20 de Dezembro de 2009 Soyuz TMA-17 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 
Oleg Kotov; Soichi Noguchi; Timothy Creamer 
Anton Skaplerov; Satoshi Furokawa; Douglas Wheelock 


4 de Fevereiro de 2010 STS-130 ISS Node 3 Cupola OV-105 Endeavour (24) 15 dias 
George Zamka; Terry Virts, Jr.; Kathryn Hire; Stephen Robinson; Robert Behnken; Nicholas Patrick 


ROBINSON 





18 de Março de 2010 STS-131 OV-103 Discovery (38) 11 dias 
Alan Poindexter; James P. Dutton; Dorothy Metcalf-Lindenburger; 
Stephanie Wilson; Richard Mastracchio; Naoko Yamazaki; Clayton Anderson 
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2 de Abril de 2010 Soyuz TMA-18 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 
Alexabder Skvortsov; Mikhail Korniyenko; Tracy Caldwell 
Andei Borisenko; Alexander Samokutyayev; Scott Kelly 


14 de Maio de 2010 STS-132 OV-104 Atlantis (32) 11 dias 
Kenneth Ham; Domicic Antonelh; Karen Nyberg; Piers Sellers; Stephen Bowen; Garrett Reisman 


30 de Maio de 2010 Soyuz TMA-19 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 
Fyodor Yurchikhin; Douglas Wheelock; Shannon Walker 
Dmitri Kondratyev; Paolo Nespoli; Catherine Coleman 


29 de Julho de 2010 STS-134 / ISS-ELC 3 OV-105 Endeavour (25) 11 dias 
Mark Kelly, Gregory H. Johnson, Michael Fincke, Gregory Chamitoff, Andrew Feustel, Roberto Vittori 


16 de Setembro de 2010 STS-133/ ISS-ULF 6 OV-105 Dyscovery (39) 11 dias 
Steven Lindsey, Eric Boe, Alvin Drew, Mixhael Barratt, Timothy Kopra, Nicole Stott 


29 de Setembro de 2010 Soyuz TMA-01M 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 
Alexander Kaleri; Oleg Skripochka; Scott Kelly 
Sergei Volkov; Sergei Revin; Ronald Garan 


30 de Novembro de 2010 Soyuz TMA-20 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 
Dmitri Kondratyev; Catherine Coleman; Paolo Nespoli 
Anatoli Ivanishin; Michael Fossum; Satoshi Furukowa 


2? de Março de 2011 Soyuz TMA-21 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 
Alexander Samokutyayev; Andrei Borisenko; Ronald Garan 
Anaton Shkaplerov; Sergei Revin; Daniel Burbank 


2? de Dezembro de 2011 Soyuz TMA-02M 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 


Oleg Kononenko; Donald Pettit; André Kuipers 
Roman Romanenko; 22229: 99999 
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Futuras Expedições na ISS 


Expedição 21 
A Expedição 21 iniciou-se com a separação da Soyuz TMA-14 em Outubro de 2009. Dois novos membros chegaram à ISS a bordo 
da Soyuz TMA-16 antes da partida da tripulação anterior. Desta expedição fazem parte o cosmonauta belga Frank DeWinne, que será 
o primeiro Comandante europeu da ISS, Robert Thirsk, Roman Romanenko, Nicole Marie Passonno Stott, Maksim Surayev (que foi 
lançado a 30 de Setembro de 2009 na Soyuz TMA-16 e regressará à Terra a Março de 2010) e por Jeffrey Williams (que foi lançado 
também a bordo da Soyuz TMA-16 e regressará à Terra em Março de 2010). Os suplentes de Maksim Surayev e Jeffrey Williams são 
Oleg Skripochka e Alexander Skvostsov. 


Expedição 22 
A Expedição 22 inicia-se com a partida da Soyuz TMA-15 em Novembro de 2009. Três novos membros irão chegar à ISS pouco 
depois a bordo da Soyuz TMA-17. Desta expedição farão parte Jeffrey Williams (Comandante), Maksim Surayev, Oleg Kotov, 
Soichi Noguchi e por Timothy Creamer (estes três últimos serão lançados a bordo da Soyuz TMA-1'7 a 9 de Dezembro de 2009 e 


regressarão à Terra em Maio de 2010). Os suplentes de Kotov, Noguchi e Creamer são Anton Shkaplerov, Satoshi Furukawa e 
Douglas Wheelock. 


Expedição 23 
A Expedição 23 inicia-se com a partida da Soyuz TMA-16 em Março de 2010. Três novos membros irão chegar à ISS pouco depois a 
bordo da Soyuz TMA-01M. Desta expedição farão parte Oleg Kotov (Comandante), Soichi Noguchi, Timothy Creamer, Alexander 
Kaleri, Mikhail Korniyenko e Tracy Caldwell (estes três últimos serão lançados a bordo da Soyuz TMA-0IM em Abril de 2010 e 
regressarão à Terra em Setembro de 2010). Os suplentes de Kaleri, Korniyenko e Caldwell são Mikhail Tyurin, Alexander 
Samokutyayev e Scott Kelly. 


Expedição 24 
A Expedição 24 inicia-se com a partida da Soyuz TMA-17 em Maio de 2010. Desta expedição farão parte Alexander Kaleri 
(Comandante), Mikhail Korniyenko, Tracy Caldwell, Alexander Skvortsov, Shannon Walker e Douglas H. Wheelock. Skvortsov, 
Walker e Wheelock que serão lançados a bordo da Soyuz TMA-18 a 30 de Maio de 2010 (os suplentes são Fyodor Yurchikhin, 
André Kuipers e Catherm Coleman). 


Expedição 25 
A Expedição 25 Inicia-se com a partida da Soyuz TMA-01M em Setembro de 2010. Desta expedição farão parte Douglas Wheelock 
(Comandante), Alexander Skvortsov, Shannon Walker, Dmitri Kondratiyev, Oleg Skripochka e por Scott Kelly (estes três últimos 
serão lançados a bordo da Soyuz TMA-19 20 de Setembro de 2010. Os suplentes de Kondratiyev e Skripochka são Anatoli Ivanishm 


e Sergei Revin, não estando ainda nomeado qualquer suplente para Scott Kelly. Kondratiyev, Skripochka e S. Kelly regressarão à 
Terra em Março de 2011 a bordo da Soyuz TMA-19. 


Expedição 26 
A Expedição 26 inicia-se com a partida da Soyuz TMA-18 em Novembro de 2010. Desta expedição farão parte Scott Kelly 
(Comandante), Dmitri Kondratyev, Oleg Skripochka, Andrei Borisenko, Catherm Coleman e Paolo Nespoli, sendo estes três últimos 


lançados a bordo da Soyuz TMA-20 a 25 de Novembro de 2010. Borisenko, Coleman e Nespoli regressarão à Terra em Maio de 
2011 a bordo da Soyuz TMA-20. 
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Cronologia Astronáutica (LIII) 


Por Manuel Montes 
-Janeiro de 1945: Em finais de 1944, abre-se caminho a dois novos programas aeronáuticos nos Estados Unidos. Trata-se do Douglas 
D-558 (Marinha) e do Bell XS-1 (Força Aérea). O primeiro deverá ser um avião turbo-reactor capaz de levantar voo desde o solo, e o 
outro (mais adiante chamado X-1), um avião-foguetão que será lançado desde outra aeronave. Ambos tentam alcançar velocidades 
transónicas. Em Janeiro de 1945, a Ships Installation Branch da Marinha recebe o encargo de desenvolver o motor do D-558. Tendo 
em conta a falta de dados para levar a cabo tal empreendimento, encarrega-se à empresa Reaction Motors o desenho de um pequeno 
motor de teste. O chamado 1500-144€ irá converte-se com a passagem dos meses no 600004, alimentado com oxigénio líquido e 
uma mistura de álcool e água, com um impulso variável de até 2.720 kg. Para conseguir este impulso, o motor é dividido em quatro 
câmaras de 680 kg de impulso cada una, que podem ser activadas de forma independente. O 6000C4, apesar de ter sido pensado para 
o D-558, acabará sendo instalado no XS-1, convertendo-o no primeiro veículo tripulado capaz de superar a barreira do som. Os testes 
preliminares com tal motor serão levados a cabo entre Fevereiro e Maio. 


-8 de Janeiro de 1945: Primeiro lançamento falhado do míssil alemão A-4b, um A-4 com asas, idealizado para ensaiar a obtenção de 
maiores distâncias de um futuro projecto intercontinental chamado A-9/A-10. A data deste primeiro voo é incerta e também se 
menciona o dia 27 de Dezembro de 1944 como possível alternativa. A versão alada da V-2 pode duplicar o seu alcance. Esta primeira 
experiência falha devido ao sistema de controlo. 


-16 de Janeiro de 1945: Em função dos avanços dos últimos meses, Frank Malina e os seus colaboradores propõem a construção de 
um foguetão-sonda ao que chamam WAC Corporal. O seu objectivo será alcançar uns 100.000 pés de altitude e transportar uma 
carga científica recuperável de 10 kg. Selecciona-se um motor da Aerojet que consumirá anilina e ácido nítrico, capaz de produzir 
700 kg de impulso durante 45 segundos. Para um lançamento controlado, será usada uma torre-guia. A construção será levada a cabo 
pela companhia Douglas Aircraft, com peças fornecidas pelo projecto ORDCIT do JPL. Para testar o seu rendimento será 
desenvolvido o Baby WAC, um modelo a escala 1/5. 


-24 de Janeiro de 1945: O voo do segundo e último A-4b tem maior êxito que o anterior. Após o voo balístico imposto pelo motor de 
foguetão, passa a um voo planado supersónico (Mach-4), convertendo-se no primeiro veículo alado a romper a barreira do som. 
Porém, a pressão aerodinâmica é demasiado forte e uma das asas separa-se do veículo, e com ela o resto do aparelho. Apesar da sua 
aparência primitiva, o A-4b será o veículo alado mais rápido até à chegada do X-15. A partir deste momento, os ensaios terão de ser 
abandonados devido à pressão dos aliados na frente ocidental. 


-Fevereiro de 1945: Aparece publicada na revista "Wireless World" uma carta que fará história. É enviada por Arthur C. Clarke, da 
British Interplanetary Society, e nela é proposto a utilização da V-2 para investigações 10nosféricas. Também se menciona a 
possibilidade de se colocar instrumentos num satélite artificial. Mas a principal sugestão é a de situar um destes objectos na altitude 
adequada para que o seu período de revolução coincida com o da Terra, obtendo-se assim uma posição geoestacionária, a qual 
poderia utilizar-se para comunicações. Três satélites situados a 120 graus de distância entre uns e outros bastariam para uma 
cobertura completa. Trata-se da primeira referência impressa desta popular aplicação. 


Nota sobre o autor: Nascido em 1965, Manuel Montes Palacio, é um escritor freelancer e divulgador científico desde 1989, 
especializando-se em temas relacionados com a Astronáutica e Astronomia. Pertence a diversas associações espanholas e 
Internacionais, tais como a Sociedad Astronómica de Espaiia y América e a British Interplanetary Society, tendo colaborado com 
centenas de artigos para um grande número de publicações, entre elas a britânica Spaceflight e as espanholas Muy Interessante, Quo, 
On-Off, Tecnología Militar, Universo e Historia y Vida. Actualmente elabora semanalmente o boletim gratuito “Noticias del 
Espacio”, distribuído exclusivamente através da Internet, e os boletins “Noticias de la Ciencia y la Tecnologia” e “NC&T Plus”, 
participando também na realização dos conteúdos do canal científico da página “Terra”. 
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Estatísticas do Voo Espacial tripulado 


Esta secção do Em Órbita será dedicada a estabelecer as estatísticas relacionadas com o programa espacial tripulado em geral. 


Os 10 mais experientes 





Sergei Konstantinovich Krikalev (Soyuz TM-7; Soyuz TM-12; STS-60; STS-80; Soyuz TM-31; Soyuz TMA-6) 
Tempo total de voo: 803d 09h 33m 29s 


Sergei Vasilyevich Avdeyev (Soyuz TM-15; Soyuz TM-22: Soyuz TM-28) 
Tempo total de voo: 747d 14h 14m 1Is — 14 de Fevereiro de 2003 


Valeri Vladimirovich Polyakov (Soyuz TM-6; Soyuz TM-18) 
Tempo Total de voo: 678d 16h 33m 36s — 1 de Junho de 1995 


Anatoli Yakovlevich Solovyov (Soyuz TM-5; Soyuz TM-9; Soyuz TM-15; STS-71; Soyuz TM-26) 
Tempo total de voo: 651d 00h 02m 00s — 2 de Fevereiro de 1999 


Alexander Yurievich Kaleri (Soyuz TM-14; Soyuz TM-24; Soyuz TM-30; Soyuz TMA-3) 
Tempo total de voo: 610d 03h 40m 59s 


Victor Mikhailovich Afanasyev (Soyuz TM-11; Soyuz TM-18; Soyuz TM-29; Soyuz TM-33) 
Tempo total de voo: 555d 18h 28m 48s — 177 de Abril de 2006 


Yuri Vladimirovich Usachyov (Soyuz TM-18; Soyuz TM-23; STS-101; STS-102) 
Tempo total de voo: 552d 22h 19m 12S — 5 de Abril de 2004 


Musa Khiramanovich Manarov (Soyuz TM-4; Soyuz TM-11) 
Tempo total de voo: 541d 00h 28m 48s — 23 de Julho de 1992 


Alexander Stepanovich Viktorenko (Soyuz TM-3; Soyuz TM-8; Soyuz TM-14; Soyuz TM-20) 
Tempo total de voo: 489d 01h 40m 48s — 30 de Maio de 1997 


Nikolai Mikhailovich Budarin (STS-71; Soyuz TM-27; STS-113) 
Tempo total de voo: 444d 01h 26m 24s — 7 de Setembro de 2004 


As datas após o “Tempo total de voo” indicam a altura em que deixou o activo. 
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Os 10 voos mais longos 

Valeri Vladimirovich Polyakov | 437d 16h 48m 00s Soyuz TM-18 (Mir EO-15/16/17) 

De 8 de Janeiro de 1994 (Soyuz TM-18) a 22 de Março de 1995 (Soyuz TM-20) 
Sergei Vasilyevich Avdeyev 379d 14h 24m 00s Soyuz TM-28 (Mir E0-26/27) 

De 13 de Agosto de 1998 (Soyuz TM-28) a 28 de Agosto de 1999 (Soyuz TM-29) 
Musa Khiramanovich Manarov 365d 21h 36m 00s Soyuz TM-4 (Mir EO-3) 

De 21 de Dezembro de 1987 (Soyuz TM-4) a 21 de Dezembro de 1988 (Soyuz TM-6) 
Vladimir Georgievich Titov 365d 21h 36m 00s Soyuz TM-4 (Mir EO-3) 

De 21 de Dezembro de 1987 (Soyuz TM-4) a 21 de Dezembro de 1988 (Soyuz TM-6) 
Yuri Viktorovich Romanenko | 326d 12h 00m 00s Soyuz TM-2 (Mir EO-2/3) 

De 5 de Fevereiro de 1987 (Soyuz TM-2 ja 29 de Dezembro de 1987 (Soyuz TM-3) 
Sergei Konstantinovich Krikalev 311d 19h 12m 00s Soyuz TM-12 (Mir EO-9/10) 

De 18 de Maio de 1991 (Soyuz TM-12) a 25 de Março de 1992 (Soyuz TM-13) 
Valeri Vladimirovich Polyakov | 240d 21h 36m 00s Soyuz TM-6 (Mir EO-3/4) 

De 29 de Agosto de 1988 (Soyuz TM-6) a 27 de Abril de 1989 (Soyuz TM-7) 
Leonid Denisovich Kizim 237d 22h 4Im 22s Soyuz T-10 (Salyut-7 EO-3) 

De 8 de Fevereiro de 1984 (Soyuz T-10) a 11 de Abril de 1984 (Soyuz T-11) 
Vladimir Alexeievich Solovyov | 237d 22h 4Im 22s Soyuz T-10 (Salyut-7 EO-3) 

De 8 de Fevereiro de 1984 (Soyuz T-10) a 11 de Abril de 1984 (Soyuz T-11) 
Oleg Yurievich Atkov 237d 22h 4Im 22s Soyuz T-10 (Salyut-7 EO-3) 

De 8 de Fevereiro de 1984 (Soyuz T-10) a 11 de Abril de 1984 (Soyuz T-11) 


Os 10 menos experientes 


Gherman Stepanovich Titov ld 01h 18m 00s Vostok-2 

Boris Borisovich Yegorov ld 00h 17m 03s Voskhod-2 

Konstantin Petrovich Feoktistov 1d 00h 17m 03s Voskhod-2 

Yang Liwei Od 21h 2Im 36s Shenzhou-5 

Virgil Ivan 'Gus' Grissom Od 05h O8m 37s MR-4 Literty Bell-7 

Malcom Scott Carpenter Od 04h 56m 05s MA-7 Aurora-7 

Yuri Alexeievich Gagarin Od 01h 48m 00s Vostok-1 

Sharon Christa Mc Auliffe Od 00h 0Im 13s STS-51L Challenger 

Gregory Bruce Jarvis Od 00h OIm 13s STS-51L Challenger 

Michael John Smith Od 00h OIm 13s STS-51L Challenger 
Os 10 mais experientes em AEV 

Anatoli Yakovlevich Solovyov Vih 4Im — 16 

Michael Eladio Lopez-Alegria 67h 4Im — 10 

Jerry Lynn Ross 58h 27/m — 9 

Steven Lee Smith 49h 34m — 77 

Scott Eduard Parazynski 46h 36m — 7 

Joseph Richard Tanner 46h 30m — 7 

Nikolai Mikhailovich Budarin 44h 14m — 9 

Robert Lee Curbeam 45h 40m — 77 

Yuri Ivanovich Onufriyenko 43h 14m — 8 

Richard Michael Linnehan 43h 05m — 6 


Cosmonautas e Astronautas 


Segundo a FAI 


Segundo a USAF 


Cosmonautas e Astronautas em órbita 
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Número de cosmonautas e astronautas por país (segundo a definição da Federação Astronáutica Internacional) 


Do Rússia 


Estados Unidos 306 





Checoslováquia 1 





Polónia l 
Alemanha 10 
Bulgária 2 
Hungria l 
Vietname l 
Cuba l 
Mongólia l 
Roménia l 
França 9 
Índia l 
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Arábia Saudita 1 


Holanda 2 
México 1 
Síria 1 


Afeganistão l 


Japão 6 


Reino Unido | 


Áustria l 
Bélgica 2 
Suíça 1 
Itália 5 
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Espanha 


Eslováquia 


África do Sul 


Israel 


China 


Brasil 


Suécia 


Malásia 


Coreia do Sul 


— 480 
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Explicação dos Termos Técnicos 


Impulso específico (Ies) — Parâmetro que mede as potencialidades do combustível (propulsor) de um motor. Expressa-se em 
segundos e equivale ao tempo durante o qual lkg desse combustível consegue gerar um impulso de 10N (Newton). É medido 
dividindo a velocidade de ejecção dos gases de escape pela aceleração da gravidade. Quando maior é o impulso específico maior será 
o rendimento do propulsante e, consequentemente, do motor. O impulso específico (em vácuo) define a força em kgf gerada pelo 
motor por kg de combustível consumido por tempo (em segundos) de funcionamento: 


kef 
( ; [ke/s)) = 


Quanto maior é o valor do impulso específico, mais eficiente é o motor. 


Tempo de queima (T'q) — Tempo total durante o qual o motor funciona. No caso de motores a combustível sólido representa o valor 
do tempo que decorre desde a ignição até ao consumo total do combustível (de salientar que os propulsores a combustível sólido não 
podem ser desactivados após a entrada em ignição). No caso dos motores a combustível líquido é o tempo médio de operação para 
uma única ignição. Este valor é usualmente superior ao tempo de propulsão quando o motor é utilizado num determinado estágio. É 
necessário ter em conta que o tempo de queima de um motor que pode ser reactivado múltiplas vezes, é bastante superior ao tempo 
de queima numa dada utilização (voo). 


Impulso específico ao nível do mar (Ies-nm) — Impulso específico medido ao nível do mar. 


Orbita de transferência — E uma órbita temporária para um determinado satélite entre a sua órbita inicial e a sua órbita final. Após o 
lançamento e a sua colocação numa órbita de transferência, o satélite é gradualmente manobrado e colocado a sua órbita final. 


Órbita de deriva — É o último passo antes da órbita geostacionária, uma órbita circular cuja altitude é de aproximadamente 36000 
km. 


Fracção de deriva — É a velocidade de um satélite movendo-se numa direcção longitudinal quando observado a partir da Terra. 


Órbita terrestre baixa — São órbitas em torno da Terra com altitude que variam entre os 160 km e os 2000 km acima da superfície 
terrestre. 


Órbita terrestre média — São órbitas em torno da Terra com altitudes que variam entre os 2000 km e os 35786 km (órbita 
geostacionária). São também designadas órbitas circulares intermédias. 


Orbita geostacionária — São órbitas acima do equador terrestre e com excentricidade O (zero). Visto do solo, um objecto colocado 
numa destas órbitas parece estacionário no céu. A posição do satélite irá unicamente ser diferenciada pela sai longitude, pois a 
latitude é sempre 0º (zero graus). 


Orbita polar — São órbitas nas quais os satélites passam sobre o perto dos pólos de um corpo celeste. As suas inclinações orbitais 
são de (ou aproximadas a) 90º em relação ao equador terrestre. 


Delta-v — Em astrodinânica o delta-v é um escalar com unidades de velocidade que mede a quantidade de «esforço» necessário para 
levar a cabo uma manobra orbital. E definido como 
Av = [di 


e m 


Onde T é a força instantânea e m é a massa instantânea. Na ausência de forças exteriores, e quando a força é aplicada numa direcção 
constante, a expressão em cima simplifica para 


= fla dt = [vi — vo| 


Combustíveis e Oxidantes 


N,O4 — Tetróxido de Nitrogénio (Peróxido de Azoto); De uma forma simples pode-se dizer que o oxidante N,5O, consiste no 
tetróxido em equilíbrio com uma pequena quantidade de dióxido de nitrogénio. No seu estado puro o N50, contém menos de 0,1% de 
água. O N50,4 tem uma coloração vermelho acastanhada tanto nas suas fases líquida como gasosa, sendo incolor na fase sólida. Este 
oxidante é muito reactivo e tóxico, tendo um cheiro ácido muito desagradável. Não é inflamável com o ar, no entanto inflamará 
materiais combustíveis. Surpreendentemente não é sensível ao choque mecânico, calor ou qualquer tipo de detonação. O N5O, é 


, que é simplesmente a magnitude da mudança de velocidade. 
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fabricado através da oxidação catalítica da amónia, onde o vapor é utilizado como diluente para reduzir a temperatura de combustão. 
Grande parte da água condensada é expelida e os gases ainda mais arrefecidos, sendo o óxido nítrico oxidado em dióxido de 
nitrogénio. A água restante é removida em forma de ácido nítrico. O gás resultante é essencialmente tetróxido de nitrogénio puro. 


Tem uma densidade de 1,45 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -11,0ºC e o seu ponto de ebulição a 21,0ºC. 


UDMEH ( (CH;)NNH,) — Unsymmetrical Dimethylhydrazine (Hidrazina Dimetil Assimétrica); O UDMEH é um líquido altamente 
tóxico e volátil que absorve oxigénio e dióxido de carbono. O seu odor é ligeiramente amoniacal. É completamente miscível com a 
água, com combustíveis provenientes do petróleo e com o etanol. É extremamente sensível aos choques e os seus vapores são 
altamente inflamáveis ao contacto com o ar em concentrações de 2,5% a 95,0%. Tem uma densidade de 0,79e/cm” , sendo o seu 
ponto de congelação a -57,0ºC e o seu ponto de ebulição a 63,0ºC. 


LOX — Oxigénio Líquido; O LOX é um líquido altamente puro (99,5%) e tem uma cor ligeiramente azulada, é transparente e não 
tem cheiro característico. Não é combustível, mas dar vigor a qualquer combustão. Apesar de ser estável, isto é resistente ao choque, 
a mistura do LOX com outros combustíveis torna-os altamente instáveis e sensíveis aos choques. O oxigénio gasoso pode formar 
misturas com os vapores provenientes dos combustíveis, misturas essas que podem explodir em contacto com a electricidade estática, 
chamas, descargas eléctricas ou outras fontes de ignição. O LOX é obtido a partir do ar como produto de destilação. Tem uma 
densidade de 1,14 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -219,0ºC e o seu ponto de ebulição a -183,0ºC. 


LH, - Hidrogénio Líquido; O LH, é um líquido em equilíbrio cuja composição é de 99,79% de para-hidrogénio e 0,21 orto- 
hidrogénio. O LH; é transparente e som odor característico, sendo incolor na fase gasosa. Não sendo tóxico, é um líquido altamente 
inflamável. O LH, é um bi-produto da refinação do petróleo e oxidação parcial do fuelóleo daí resultante. O hidrogénio gasoso é 
purificado em 99,999% e posteriormente liquidificado na presença de óxidos metálicos paramagnéticos. Os óxidos metálicos 
catalisam a transformação orto-para do hidrogénio (o hidrogénio recém catalisado consiste numa mistura orto-para de 3:1 e não pode 
ser armazenada devido ao calor exotérmico da conversão). Tem uma densidade de 0,07 g/cm”, sendo o seu ponto de congelação a - 
259,0ºC e o seu ponto de ebulição a -253,0ºC. 


NH,CIO, - Perclorato de Amónia; O NH,CIO, é um sal sólido branco do ácido perclorato e tal como outros percloratos, é um 
potente oxidante. A sua produção é feita a partir da reacção entre a amónia e ácido perclorato ou por composição entre o sal de 
amónia e o perclorato de sódio. Cristaliza em romboedros incolores com uma densidade relativa de 1,95. É o menos solúvel de todos 
os sais de amónia. Decompõe-se antes da fusão. Quando ingerido pode causar irritação gastrointestinal e a sua inalação causa 
irritação do tracto respiratório ou edemas pulmonares. Quando em contacto com a pele ou com os olhos pode causar irritação. 


E m Orbita 
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